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PREFACE 


A  Lecture  Series,  directed  by  Professor, Kurt  Enkenhus,  was  held  in  January,  1970 
at -.the  von  Karmah  Institute,  Rhodc-St-Gcncsc,  near  Brussels,  jn  April,  1971  the -Fluid' 
Dynamics  Panel  of  AGARD  agreed  to  the  publication  of  these  lectures,  to  .which,  have 
been  added  subsequently  two  further  papers  (on  viscous  and  real-gas  effects),  which 
formed  part  of  a  VKI.  Lecture  Series  entitled  High-altitude  Aspects  of'Lifting  Re-entry 
Vehicibs,  held  in  May,  1971,  with  Dr  John  Wendt  as  Lecture  Series  Director. 

The  resultant  set  of  papers  now.  appears  in  two  volumes.  The  second  of  these  is 
concerned  entirely  with -propulsion,,  and  has  already  been  published  as  ONERA  Note 
Technique  No.  169  (“Propulsion  des  vchicules  hypersoniques”,  1970):  acknowledgement 
is  due  to  ONERA,  France,  for.pcrmissiqn  to  reproduce  this  paper  in  its  original  form. 

Acknowledgement,  js  also  due  to  several  of  the  lecturers  for  modifying  their 
original  manuscripts  in  order  to  make  them  more  suitable  for  publication  in  printed  form. 
The  AGARD  Fluid  Dynamics  Panel  member  rcsponsiblcTor  review  of  the  original  material 
and  for  general  editing  of  the  publication  was  Dr  R.C;Pankhurst  (UK). 


PREFACE 


Un  cycle  de  conferences  a  etc  organise  cn  Janvier  1970,  a  I’lnstitut  von  Karman  .de 
Rhodc-Saint-Genese,  pres  de  Bruxelles,  sous  la  direction  du  Professeur  Kurt  Enkenhus, 

En  Avril  1971,  Ic  Groupe  de  Travail  de,  Dynamique-de's  Fluides,  de  I’AGARD,  approuva 
offjciellement  la  publication  de  ces  conferences,  auxquellcs  furent,  ajoutdes  ulterieurement 
deux  communications  (sur  les  effets  de  la  viscosite'et  des  gaz  reels),  presentdes  dans  le 
cadrcd’un  cycle  de  conferences  de  I’.IVK  sur  “Lc.s.aspects,  aux  altitudes  elevdes,  di’.s 
vchicules  de  rcntrec  portarits”,  qui  cut  lieu  enrmai  1971  sous  la  direction  du 
Dr  Jolin  Wendt. 

Ces  exposes  font  I’objet  de  deux  volumes.  Le  second  cst  entidrement  consacre  a 
la  propulsion.et  a  deja  dte  publie  par  l’GNERA  en  tant  que  Note  Technique  No.  169 
(“Propulsion  dcs  vchiculcs  supersoniques”,  1970).  Nous  rcmcrcions  i’ONERA  (France) 
de  nous  avoir  peraiis  de  reproduce  cette  publication  sous  sa  forme  originate. 

■Nous  exprimens  cgalcmcnt  nos  rcmcrcicinents  aux  conferencicrs  qui  ont  modifie 
le  texte  original  de  Ieurs  exposes  afin  de  les  jendre  plus  adaptes  a  Pimpfcssion.  -Le 
membre  du  Groupe  de  Travail  do  Dynamique  des  Fluides  de  I’AGARD,  responsabie 
de  la  revision  des  textes  originaux  ct  de  leur  preparation  a  la  publication,  est  le 
Dr  R;C.Pankhurst  (Royaumc  Uni). 
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PROP.U  LSJOfJ'DES *v£ HI  CSJ  LES  H YPERSON IQU  ES 

par 

Roger  MARGUET ,  Marcel  BARR^RE-ttR  fin  •  c£r£SUELA 


RgSUMd 

He  cHoix  do  systemc  propulsifdes  yehicujesihypersoniqueo  (avion,  /usee  non  recUperable,.ndvetfe  spat  sale)' 
est  rendu  pdrticulieremenhcr'tique  ppr!dgrandesensibilifcdes,performances,.dans=ce.dprr!6ine:de  viiesses;  _ 

Les  criteres.de  ce:choixf.  ainsuquejes  possibiiites  thermddyhamiques;et  iecbnologiques  offertes'par-  la 
propulsion  par  dusee^a5  baserchlmique 'oO,nucieqireet.  par  la- prppujsioh-gerobieid:  combust  ion. subsonique  oui 

supersonique,  sont  syccessiy'emeht  analyses.  Les-sdlutioni.  d’avenir -sont  evoquees. 

On  montre,  en  s'dppuyant  suedes  pro  jets  enVcoiirs, -qu'oux  yitesses>.hypersoriiques  les  probl  ernes  d’inteVddi 
pendance  entre  la  propulsion,  I'derodynamigOp^.fdes  structures  prennent  uneimportance.  primordiale,  et  qu^en 
consequence-les;ctudes.de;propul sion  ne  peuvent'etre  dissociees  de  celles.de  ces-.autres  disciplines. 

Descriptcurs  (  thesaurus  CEDOCAR)  :  Vojhypersohique  -  Avionshypersqniqui;J~-YehlcuJes-hyporsoniques 
Propu!sfpn~-.P.erfptmane.es  .-'St'a'torcactcurs:,  ’  ' 


PROPUt^SION  OF  HYPERSOHI.C'-VEHICLES. 


SUMMARY  ;  -  ‘  -  -  -  . 

The  choice  oLthe  propulsives/stem  of  'hypersonic  .vehicles  (airc'rqJt,.p.orr.rcc6verable-:rqcket^  space1  shuttle) 
is  particularly  critical  because ^of  tho  High  sensitivity  of'l.heirperfqrmdnco-in  this.  velocity-range. 

The  criteria  of  this-choice,  as-welLas  the  thermodynamic  dnd'techhoiogicprpds.sibilities.of  the  clieoiical 
or  nuclear-rocket,  dnd'the-airbieothirig-'propuision  wilb'reither  subsonic  or  super, booit.  combustion,  are  successi¬ 
vely  analyzed.  Solutions  for  the  future  ard  suggested;,-  ' 

It  is  shown,,  frorh-prdjects  under  development  aiepresent,  tRc&ut  hypersonic -sppr/VtHennterdcpendonce 
between. propulsion,  aerodynamics. and  structures  takes, -o  primary  irnportorice  ar<dJfhat,  as. a-consequence,  the 
propulsion  studies  cannot  be  dissociated  from  those  of -these  efKer  disciplined  - 

Descriptors  ( NASA  thesaurus}  .  Hypersonic  vehicles  -  Hypersonic  flight  .Hypersonic  aircraft—  Propulsion 
Propulsion  system  configurations  -  P rupui s ion  system  performance  —  Propuls  ive  efficiency  ~  A  it  breathing 
engine ?.  .  .  :  '  -  .  -  ' 
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AVANTPROPOS 


Au  cours  dela  prochainc  dcccnnic,  lcs  vols  hypersoniques  propulses  prenuront  vraiscmblablement  une  place  tres  importantc  djns  les 
missions  rapides  a  applications; civile  ec.ndJUai.c.  En  effet,  I’avencmcn't  de  la  navette  spatialc  rccuperable,  pour,  la  conquctc  cconomiquc 
df-  I’espacc.  niodiSefa  proiondeinent  la  politique  suivic  jusqu'ici  dans  le  domaine  des  lahccurs. 

Dans  le  cadre  des  conferences  dc  l’lnstitut  Von  Karman  de  Dynamique  des  Fluides  a  Rhode-St-Gcncsc  dii  ’9  au  23  Janvier  1970,  lcs, 
problemes  poses  par  la  propulsion  dcs.vcliiculcs-hypcrsoniqucs  ont  ete.abordcs,  a  l’intcntion  des  ingenieu's  cr.des.scientifiqucs  de  I’Acio- 
spatialc,  non  familiarises  avee  lcs  problemes  dc.  propulsion.  C’est  pour  ccttc.  raison  qu’avant  d’exposcr  lcs. problemes  >5peiif'  •ues  dela 
propulsion  hypersonique,  quclqucs  idecs  dc  base  ont-cte  reprises. 

Oompte  tenu  du  temps  limitc  qui  ctait  imparti  aux  confcfcncicrsil  a  semblc  utile  de  ccntrcr  ces  conferences'  sur.  ks  qua  .i  themes 
suivants  : 


1  —  Clioix  dii  mode  dc  propulsion  cn  hypersonique. 

2  —  La  propulsion  par  fusee. 

3  —  La  propulsion  par  statorcactcui , 

4  —  Lcs  problemes  aerodynamiquex  dintcrdcpcndanccavcc  la  propulsion. 


La  premicrc  conference  cst  consaerce  i  l'et.ide  generale  de  la  propulsion  cn  hypersonique  ct  insistc  sur  lcs  moyens  disponibles 
envisages!  pour  assurer  cc  type  de  mission'.  Dans  ia  deuxieme  conference,  1 ’accent  cst  mis  plus  particulicrcmcnt  sur  lcs  systemes  a  pro- 
pergols  liqjides  hydrogene,  bxygenc  ainsi  que  sur  la  propulsion  nuclco-thcrmiquc. 

Par  mi  Ies-sysicmes  de  propulsion  atinosphcriquc,  bbjctrde  la3c  conference,  on  a  surtout,dcvcloppc  les  types  dc  statorcacteur  a 
combustion  subsohiquc<et  super  sonique,  au  detriment  des  systemes  hybridcs  stato-fusee  ou  turbo-stato. 

Ehfin  dans  la'-dcrnicrc  conference,  lcs  problemes  d’intcraction  soht  abordcs.  On  montre  en  partipulicr  que  les  problemes  dc 
propulsion  sotit  intimement  lies  a  la  definition  dc  l’acrodynainiquc  et  de  1’architccture  d’cnscmblc  du  vehicule  hypersonique. 


PROPULSION  DES  VEHICULES  HYPERSONIQUES* 
PARTIE  1 

CHOIX  DU  MODE  DE  PROPULSION 


par 

Roger  MARGUET 


INTRODUCTION 


Le  premier  problem?  qut  se  pose  a  I’ingcnicur  charge  de  dcfuiir  un  vehicule  hypersonique,  missile  ou  avion,  cst  un  problcmc  de 
choix,  quant  a  son  dispositif  de  propulsion.  L'ingcnicur  rcsponsable  du  projet  sc  trouve  cn  effet  cn  presence  d’un  ensemble  de  moyens 
plus  du  moms  allcchants,  plus  ou  moins  utilises,  dc  performances  apparentes  bicn  souvent  equivalcntes.  Pour  des  projets  de  vehicule s 
subsomqucs  on  supersoiitques,  le  critcrc  de-choix  dtpendra  beaucoup  plus  dc  I'cxpcricncc  ct  dc  la  pcr$oiinalit6.du  rcsponsable  que  des 
possibility  intrinseques  du  propulscur. 

Au  fur  ct  a  mesute  que  lcs  vitcsses  s'accroisscnt,  ces  tncthodes  sont  miscs  a  defaut,  ct  aux  vitcsscs  hypersoniques,  le  spdcialistc 
doit  fattc  appcl  a  des  notions  d'e/ficautc  optimalc.  Car,  comme  nous  aurons  I’ouasiott  dc  le  souligner,  une  des  caractcristiqucs  csscn 


*  Conferences  prisentccs  a  I'lnstitut  Von  Karman.  Rhode  Ste  Gencse,  18-23  janvicr  1970. 
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tieilcs  de  l’hypersonique  cst  !a  grande  sensibilitede  scs  performances  aux  parametres,  teb  quo  Taerodynafnique.da  proptilsion.Jes 
structures... 

Lc  domaine  du  vol  liypersonique  est'fort  etendu  ec  ses  missionsapparaissent  nombreuses  el  varied,  que  cc  soit  dans  l’espaceou 
dans  I’atmosphcrc. 

Avion  liypersonique,  long  courricr. 

Intcrceptcur  liypersonique. 

Enginbalistiquc. 

Lanccur  dc, satellites. 

Vehicule  orbital,  gcostationnairc,  lunairc. 

Veliicules  intcrsidcraux. 

Nous  nous  attarderons  quclqiie  peu  sur  lc  caractcrc  de  grande  sensibilitc  du  vol  Kypcrsonique,  en  prenant  comme  cxcmplc  quclqucs 
ones  dcs  missions  evoquees  ci-dcssus,avant  d’abordcr  l’invcntairc  ct  les  caractcristiqucs  des  propulscurs  hypersoniques  des  annccs  a  venir 
ct  dc.-tentcr  d’ctablir  les  critcrcs  du  clioix.de  la  propulsior.dptimale. 


Fig.  1  •  Percentage  compeneolAyeighi.  breakdown  o(  o  cruise  oiisraft. 
Mission,3000  N,Mife-» -Thoory  Rof.  LgneiEngland). 
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Fig.  3  -  Sensibility  ratio  of  tne  payload  to  specific  impulse  and  akframt», weight. 

Aux  grandcs  vitesscs,  la  scnsibilitc  dcs  performances  ii  dc  pctits  ccarts  dc'la  propulsion  oudcs.structurcs  dcvicr.t  excessive  et  rend 
le  projct  trop  critique  pour  ctrc  rentable. 

Excinplc  :  effet  sur.ja  charge  utile  d’une  augmentation  dc  masse  dc  structure  ou  de  conso.'nmation  de  1 


*  Vitesse 

0,9 

. 

O 

Concorde 

v  :6 

■reduction 

Awu, 

,  _  ‘ 

.0,02  . 

0,05  ; 

- 

,0,10 

Les  contraiittcs  dcsgrandcs' vitesscs  soiit  bienconuucs  des  spccialistcs  et  cn  particular  dcs  it'genicurs  rcsponsables  des  avions  sup.  r 
soniqucs.  L’avion  franco-anglais  -  Concorde  -  eh  cst  actucllcmcnt  lemcillcur  cxcmplc  (chtdge  utile/de  8%). 

1,2  -  L'hydrbgSne  'combustible.de'rKvpersonique 

-Pour  rcmcdicr  a  ces  difficult^,  deux  voics  s’offrent  a  1’hy'pcrsoniquc-: 

—  aut'tnenter  considcrablcment  la  charge  Jtilc  (effet  bcncftque.de  la  dimension), 

—  utih.wr  uh  combustible  plus  cncrgctiquc,  tel  quc  l’hydrogenc., 

Pou  sey  haute*  qualitcs  propulsivcs  et  cryogcniqucs,  1’hydrogcne  cst  certaiiicmcnt  le  combustible  de  I'hypersoiiiquc, 

Sur  ift.figurc  2,  on  a  reporte  les  cfficacitcs  d’un  hypothetique  ays'"  'c  transport  hypersonique  et  d’utr  transporter  orbital. rccupc- 
rablc  a  hyr’  ogetie  -  Space  Shuttle  -  dont-l’avant-projcc  a  deja  etc  ctab..-par- les  Amcricains. 

A  Mach  7,.1’efftcacitc  c  'd’un  avion  dc  transport  (I50passagcrs,  7  000  km)  devrait  attcindrc 


charge  utile  „  „  , 

•  =  masse  au' depart  "  °’10  aW,:  1 


1,3-  lnterddpendan',2  (propulsion,  structure]  on  hypersonique 
Importance  dt./noteur 

L’acquisitiotti  des  grandes  vitesscs  fait  appcl  a  dcs  motcurs  dc  plus  cn  plus  puissants  ct  dc  plus  cn  plus  volutnineux.  Les  sensibilites 
evoquees  ci-dcssus  evigent  d’cxccllcnts  bilans  pronulsifs.  Pour  ces  raisons,  1’art  d’ihtcgrcr  le  motcur  sur  lc.vchiculc  en  hypersonique 
prend-une  import  i”  .--considerable. 

La  figure  4' nuas  schematise  le  role  croissant  du  motcur  cn  fonctioirdc  la  vitesse  dc  vol. 
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Fig.  i  -  £ag>ac  ten;  e<«o  c«  iaatesi/yj  srosfs  rwn£«. 

On  peut  dire  qu'aux  ritesscs  hypcrfotiiques  el cries  k  tihicuk  est  un  motets*  autocr  «s  logs  b  ccC=Jc.  lei  eqKpewns:*. 

etc...  Il  domine  !e  projet  ct  dirige  5  arcnirecture  da  rchicule. 

Aux  viresscs  subsoriiqu-?s  et  sapersoniqtics  moaerces.  ce  rote  est  teas  par  b  icJble  ;  Se  rwaceta-'n’es*  qsca  composts*  saSspeadrst. 
Sa  mise  au  ppirit  pear  ctrc.  dissoctce  de  celle  dr  b  cellule  et  son  mtegrarifKj  a  I’e-weiabb  de  lappore*5  t*e  jij=!rre grtsirabiaea:  pas  «Ju 
graves  -  problemes. 

1.4  —  Diversity  des  missions  en  Fypersonique 

Un.motcur  adaptc  a  chaque mission  avec  un  soud  constant  d'aprimisation.  Jcpce&raede  b  propulaoa  des  sebktdrs  ajrperioos- 
ques  est  done  d’une  ampleur  considerable. 

Convcntionnc‘!ement,  on  peut  ebsser  les  propulsrinj  des  viKcuks'hypeuoacpes  ea  trots  grande*  faxruHrs  : 

Propulscurs  jpour : 

—  missions  atmpspheriques 

—  missions  atm’osphcriques  ct  spatbles 

—  missions  spatialcs 

Ces-derniercs,  qui  sc  caractcrisinc  pari’cmplotde  propulscurs  particulicrs.  spCcifiques  des  faibles  poussces.  des 'fatbits  consomraa- 
tions  et  dcs  tres  longues  durecs  (plusieurs  hcurcs),  ne  seronc,pas  traircs  au  cours  de  ces  conferences. 

1.5  -  Ambiance  de  vol 

V optimisation  dcs  propulscurs  hypersoniques  doir/tenir  comptc  des  conditions  d’amb-ruc  tres  sever es,  ride,  presions'et  tempera¬ 
tures  elevccs  tuxquellcs  scront  soumiscs  les  structures. 

-La. figure  S.donnc  auclqucsvalcurs-typiques  dcs  conditions  rcncontrecs,  jusqu’aux  ritesses  orbitalcs,  a  savoir 

pi  _  pression-  toiale 

p  pressjon  ssatique  ambiante 

p'i  _  pression  d’atret 

p  pression  sf.atiquc  ambiante 

V/  =  Temperature  d’arrer,  a’pres  choc droit . 


II-:-  PROPULSEURS  POUR  VEHICULES  HYPERSONIQUES 

Etablissons  maintenant  l’invcntairc  dcs  propulscurs  capabies  d'assurcr  ccs  vols  hypesoniques.  Nous  ns  retiendrons  que  les  propul¬ 
scurs  permettant  d’attcindrc  ou  dc  dcpasscidcs  vitcsscs  au  moins  cgalcs  a  Mach  5  ( debut  dc  i’liypcrsomque).  Trots  types  dc  propulscurs 
peuvent  ctrc  utilises. 

-  Icsfusccs  a  propcrgol  chimiquc  ou  nuclcairc, 

-  Ics  motcurs  aerobics, 

-  Ics  motours-compositcs  (fusee  +.  aciobic), 

Examinons  pourchacun  d'cuxlcs  caractcristiques  principals  ct  Icurs  clianccs  a'avcnir. 

11,1  -  Les  fusses  (fig.  6) 

Cc  sont  dcs  systemes  a  reaction  pure  oil  l’cffort  propulsif  est  obtenu  par  uuc  variation  dc  la  quantitc  dc  mouvement  du  systeme 
lui-mcmc,  par  I’intcrmediairc  d’un  cjcctcur.  Lc  fonctionncmcnt  est  autonomc  (combustible  ct  comburant  sont  rtockcs  a  bord).  Les  bases 
et  ^application  dcs  tushes  en  hypersonique  sont  traitccs  cn  detail  dans  (’expose  dc  M.  Barrcrc,  Relcvons  qudqucs  caractcristiques  csscn-  - 
tiellcs. 
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Fig.  6-  Propulsion. of  tlie  hyporaonic  vehicles 

400  ,f  - 


Chemical-rockets 


Nuclear.rocke 


Propulsive  fluid  (H2). 


-Reactor  (■  , 

+  heat  exchanger  j  Mston  or,  fus.on 


Bach  number, 

^eoirio 
-  lapulee 

11) rust  per  ' 
Unit'  aero 

ITopellont 

Cbaraoterle- 

tlo* 

Let  hill  ty 


4.  5°°  ? 


fuel  <  oxyd&r 


jot  engine 


rreount  capabilities  <V  850  o 


hydrogen 


toxlo  If  fluor 


jet  engine 

Nuolonr  hentod  exhatst 


Advantagee  Vary  hlgh-fhruet  weight  ratio  -  Simple,  autonomous;  High  Thruot-noight  ratio  -  High  specific, impulse- 


Limitation^  Insufficient  epqoifio  lapuleo,  forbldo  vory  .or.g 
atooophoric  flight*. 

No  speed  op  altitude  limitations 

Futu  re  Small  improvements  anticipated 


Limited  by  oaterlaio  technology 
Atmoophorio  lethality  to  bo  investigated 
Medium  to  high  duration. 

Higher  npoclflo  impuloo  depending  on  improved  tech¬ 
nology  . 
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t  1.1-  Les  futefes  chimlques 

—  Fropergols  solidc.  liquide  ou  mixte. 

—  Fonctionnemcnt  dans  I'air  ou-lc  vide. 
—  Coefficient -He  pousscc. tres  clcvc. 

—  .Consummations  fortes. 

— Impulsion. sbecifique  =  ....  PCUS^P. ..  . 
;  "  •  dcbiMnassique.j 

—  .Coefficients  de  cdnstriiction  bas 


•  2:500  s 


„  ^  masse  a, vide,  avec  reservoirs  ^  ft,,  g 

U«wj  >>  -  .  '  j  i  ^  wii3 

masse  totaJc  avee  propcrgol 
(dependant  de  la  dimension  du.propulscur). 

Avenir : 

peu  de  prpgrcs  a  envisager  :  utilisation,  dcs  fusees  haute  pression  qui  amelioreront  queique  peu.lcs  performances. 

■U,1.2  —jJLa  fuide  nticliaire 

L’energie  libercc.par  unc  reaction  de.  fission*  nucleaire  est  transferee  a  un  fluide  propulsif  qui  cst  cjccte  a  grande  vitesse  par  unc 
tuyere  supersonique.  L’hydrogcne.pour  ses  qualitcs;propul$ivcs,.(faiblc  masse :mclairc).cst  utilise.  En, pratique,  les  difficultcs  sont  imrneh- 
ses  (problemes  dc contaminations  ct  de  matcriaux).  L’hydrogene  doit  etre  rechauffe  a" 2  000  ou-3000°C,  ce  qui  impose  dcs  temperatures 
d’echahgcur  extrcrncment  clcvccs. 

—  Fonctionnemcnt  dans  le  vide  ou  dans  l’atmosphere. 

-  Impulsions  specifiqucs  <  850  s, 

-  Coefficicnts.de  construction  ss  0;2. 

—  Coefficients  de  pousscc  cloves. 

—'Impulsions  specifiqucs  limitccs  par,  la-tcnuc-des  matcriaux. 

Utilisation  ct  avenir  :  Motcur  dc  croisierc  ou  d’accclcration. 

Pas  encore  de  motcur  opfrationncl,  (p'ojet  americain  NERVA).  ^‘utilisation  de  la  fesicn  nucleairc  ou  dc  tout  autre  procedc.  nucle- 
airc  (explosion  .de  charges  a  tres  faiblc  masse  critique,  par  exempfe}- risquc  .de  revolutionncr  les  teclmique;>d'u'tilisatioh  dans  les  prociiai- 
ncs  decades 

Avcc  1’hydrogcne,  I’impulsion  specifiquc  maximalc  dc.-la  fusee  nucleaire  pourrait  ctrc  deTordrc'dc  : 


I,  =  tl‘  2<io5  sccondes. 

*  8 


11=2  —  Les  moteurs  afirobies  (fig.  7) 

L’e tilde  de  ccs  propulscurs  sera  trance  dans  la  3'mt  conference  . 
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Koroodne,  Hydrogon 

Hydrogon 

Compressor  noveJ’by  turblno  Static  ccaproaoion  to  ruboontc  Static  -JoanriiBB.ontoitupernonli  Contain  .ion  in  tho  base  re¬ 
supplied  with  hot  gases.  voUtity  into  tho  chanber.  velocity  into  the  clmabor.  gion  of  tho  vehlculo. 

j  Engl  no  of  tho  mod.rn  -  more  .interesting  and  note  -technology  more  easy  -  very  nimplo 

[aircraft  simple  above  Mach  4  -no  varihblo  geometry  -  thruot  ■  drag 

-  not  working  beforo  b'ach  1,5  -  uuro  cfflciont  than  ramjet  -  uood  for  cruiso-ongino 


0,5  .  KT  Kft 
oruioe 

low  acceleration 


variable  goomotry  for 
high  efficiencies. 

I, 5. TO2  Kft 

crulEO 

low  acceleration 


after  Itnch  7 


2.UT  Kft 
oruioe 

low  acceleration 


and  lift  engine. 

2.102  Kft 
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Fig.  7  -  Propulsion  of  the  hypersonic  vehicle  air  bioothing  engines. 
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AVcc  cc;typc.  <Jc  propulscur,  1c  comburam  capte  daitsTatmosphcrc  cst  trule  dans.unc  chambre  de  combustion. -Les  combustibles 
ifcsmieux  approprics  sent  les  hydrcearburcs^ctd’hydrqgenc.  La  pousscc  depend  dc  la  difference  dcs  quantircs  de  mouvemenf  entfc  lcs 
sections  d'ejcctionidc.  tuyere-  ct  dc  captation  dc  la  prist,  d’air.  Plusicurs  typcs.de  mbteurs  aerobics  pciivcnt  ctrc  envisages,: 

—  t'lrborcactciir,. 

—  statorcactcuracombustiousubsonique, 

—  statoreacteur  a  combustion  supersonique, 

—  statorcactcur-a  combustion  extcrnc. 

11.2. 1  —  furdoriacteurs 

Lcurtemploi:t'.e.s’ctcnd  pas.uii.(/c/<i  tic  Mach:  4:  -lis  peuvent  etre  utilises  en  particultcr,  pour  fournir  la: vitesse  minimale  de  demarrage 
ncccssairc’ ay -statoreacteur  hypcrsoniquc.'Notohs  a  cet  egard  I’intcrct  cvcntucl.d’un  tufboreacteur  a  hydrogenc  qui  utiliserair.lt  memo 
•combustible  qucle  statoreacteur  Jtypcrsoniquc. 

11.2.2  -  Statoriacteurs  conventiohnels 

Lcsditcsscs-ded  ccoulcment  interne  sent  toujours  subsoiiiqucs  fprcscnce-dlun  col  sonique).  lls  couvrent  le  doihainc.2 < A/0  <7. 

Le  compresscur  cst  statique.  Au-dcla  de  Mach  7,  !cs  augmentations  d'entropic  dues  a  la  rccompression  dc  l’air  cajitc  deiiennent  prolii- 
bitives,  ct  Vemploi  tin  statorcacteiir  cowentiowel  n'est  pas  a  conscillcr. 

—  Impulsions  spccifiqucs  clcvccs. 

—  Coefficients  dc  constcuction  clcvcs  s  0,2. 

—  Nc  fonctionncnt  pas  cn-dcsspus  de-Mach  2,  niadcs  altitudes  trop  clcveas:(prcssion  dans  la  chambre). 

Pousscc  ,  .... 

- nr-  =£  1  ai. 

potds 

—  Ncccssitent  uiit , geometric  variable  pouf  obtenir  demons  rendements. 

—  Emplois  de.  combustibles  gazeux,, ljquidcs.au  metaliiques. 

Utilisation  ct  avenir : 

Sorit.actuellemcnt  au  poiiu  jusqu’VMach  5. 

MotcUrrdc  croisicre  on  de  faiBlc  acceleration. 

l';2,3  -£tator6acteu‘r  a  combustion: supersonique 

iL'tcctulcmcnt  interne  faiolcnjcnt  rccomprime in  cst  plus  suBsoniquc,  coin, lie  dans  Ic  statorcacteiir  ejassique,  rnais  supersonique.  Les- 
pertes  d’chcrgic  dues  a  la, rccompression  dc  1’aif  captc-et  les.pcrtcs  d’cncrgic  dues  a  la  dissociation  dans  la -chambre  dc  combustion 
.('cmgcrat.urcs  clcvccsj-sdnt.alcrV-mimniisics.  La' combustion  supersonique  perinet  d’envisagcrdcs  vols-dans  lc-domainc 

6  <M  <12 . 

— jmpuisipnsspecifiques'clcvccs, 

—  Basses  pressions  dc  chambre; 

.  —  Problcmes  d’cchpuffcmciit  cinctique  Tnoinsfintenscs, 

Pousscc-  ,  ’ 

■  -  — — -"th —  —  1  • 

poids 

Utilisation  ct  avenir : 

Propulsion  des  avions'hypcrsoniqucs  futurs. 

Motcur  dc  croisictc  ct  dc  faille  acceleration. 

11,2.4  ~  Combustion  ex  ter  no 

Cette  propulsion  rcsultc  dc  !a  enmpustion  d’un  combustible  auto  inflammable  injcctc  \  ja,  temperature  de  vol  dans.le  bord  dc-fuitc 
•ou  le  culot  d'un  vcluculc  liypcrsumquc.  Ccpropulscu:  tres  simple  foiirnit  des  poussccs;faiblcs,  ntais  dcs  pittances  appreciates  (ameho 
ration  de  la  finesse  d’uiv  platieur,  (lone  dc  da  portee. 

En  effet,  Ic  gain  dc  prcssiou  n’c.xccde  gucre  quclques- pour  cent  de  la  pression  ainbiaiitc,  coniine  Ic  montre  la  planchc  7. 


Utilisation  ct  aveui r-jt 

PrOpttlseur  hypersonique  dc  croisicre  M  >  8  . 


11,3  -  Les  nioteurs  composites  .{fig,  8) 

Cats  propulscurs  assouent  les  motcurs  prcccdcmment  prds.ntcs.  Ils  essaient  dc  pallor  aux  imperfections  dc-chacun  d’eux-tout  en 
clargissant  leur  dotnainc  dc  vol. 
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lb  comprennent :. 

—  le -turbo  stato, 

—  le  turbo-fusee, 

-ic?  combine  ramjet-scramjec, 

—  la  fusee  a  appoint  d’air, 

—  le  statofusce. 
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CnB2n 


Air  intake  supplies 
either  ihe  turbo  or 
-the  raajot  during 
‘the  flight. 

Increase  the  turbo  Ofr 
tho  range,  but  coop)  1- 
cated  technology'. 


IP2  Kft 


Boost  +  cruise  engine 
oedlun  range 


«  <  6 

average 

high. 


R2’  CnH2n 


Alr  added-to  the 
gases- of  tho  rocket',  s 


Bettor  than- rockot,-  ; 
but  heavy  technology  - 
variable  geometry).  i 


10Z  Kft 


Boost  engine 
low  range 


Oi)  10 

high 

Sigh 


fuel  rocket 
■'  Cr.H2n  0U  H2  cu  B2 

[Hockoi  situated  inside 
of  ranjot. 


-Very  -flexible:  opera¬ 
tion. 

T-AtooSpheric  flight 
and  Bpatia).. 

-Long  rtngo. 
i-7ar!alle  geooetry. 

0  to 


|03  Kft 


Boost  engine 
low  range 


2,5  A  >  12 

high 

low 


CnH2n>  H2 


Subsonic  combustion 
up  to  Mo  -  5  ! 
Supersonic  coobustion 
from  Mq  ■'"5  on.  1 

-:io  variable  geooetry 
-Very  economic  but 
ntudlos  are  very 
difficult.' 


l,>.AOe  Kft 


Boost +  cruiso  englno 
high  ‘range 


Fig.  8  -  Propulsion  of  Hypersonic  vehicles  the  composite  propellers. 

11,3. 1  —  Le  iurbo  stato 

L’association  du  statorcactcur  ctdu:  turbo  permet  unc  utilisation  intcrcssantc  dans  le  domainc  dcs  vitesscs  0  <  A/  <  6  . 

—impulsions  spccifiqucs  clcvccs. 

-  Geometries  variables  d’cntrcc  ct  dc  sortie  compliquccs. 

—  Coefficient  dc  construction  rlcvc. 


Utilisation  ct  avenir : 

Acceleration  +  croisicrc. 

En  France, .travaux.Nprd-Aviation. 


11,3.2—  Le  turbo-fusie 

L’ctudc  dc  cc  motcur,  invente  par  les  Allcmands  durant  la  2im*  guerre  mondialc,  a  etc  rcpriscaux  Etats-Unis  ct  cn  Grandc- 
Urcub  <•  il  y  a  quclques  annccs  (Rolls  Royc).  Le  cycle  dc  fonctionncmcnt  cstle  suivant.  L’cncrgic  i.eccssairc  a  l’cntraincincnt  dc  la 
turbine  lice  au  eompresscur  du  turbo  ciassiquc  n'est  plus  fournic,  par  unc  chambrc  de  combustion  [air,  kcrosinc).  Un  gcncratcur  fusee 
(Hj  +Cj  par  exemplc]  remplace  cc  dispositif.  La  ricliessc  du  melange  doit  ctrc  elevee  dc  manicrc  A  reduirc  la  temperature  desgaz  dc 
la  fusee  qui  doit  ctrc  compatible  avee  la  technologic  dc  la  turbine.  L’cxces  dc  combustible,  cst  brulc  avee  I’air  captc  dclivrd  par  le 
eompresscur.  Cette  combustion  assure  la  plus  grande, partie  dc  la  poussic. 

—  Impulsions  spccifiqucs  intermcdiaircs  chtrc  la  fusee  ct  ic  turbojet. 

—  Coefficients  du  pousscc  clevis, 

-  Rapport  Sieve. 


—  Fonctionncmcnt  0  <  Af  <  6  . 

—  Technologic  plus  simple  que  colic  du  turbo. 


Utilisation  ct  avenir : 

Motcur  d’acccliration. 

Croisicrc  atmospherique  hypcrsoniquc.  moycnne  portcc  (missile). 
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UJ3.3  —  Le  cambinS  stato  conventionnel  et  supersonique 

La  combinaison  successive  des  combustions  subsoniquepuis  supersonique  dans  un  memc'foyer  permet  d’obtenir.  un  moteur 
economique  pour  Tensemble  du  domaine  de  vitesse's  hypersoniques.  l!  evite  la  geometric  variable  de  I’ejecteur  et  de  la -prise  d’air. 

—  Missions  .3  <  M  <7  ou  au  dela. 

—impulsions  specifiqiies  un  peu  interieures  a  colics  des  statoreacteurs  adaptes. 

Poussee  _  . 

Po|ds:  - 
—  Geometric  fixe. 

—  Technologic  simple. 

—  Combustible :  hydrogenc. 

Utilisation  ct  avenir : 

Moteur  taible  acceleration  +  croisierc  (missiles  atmospheriques). 

11.3.4  —  La  fusie  5  appoint  d'air 

Unc  captation  d’air  disposee  annulaircment  autour  de  l’ejecteur  de  la  fusee  permet  d’ameliorcr  notablcmcnt  les  performances  de  la 
fusee : 

—.par  effet  dc  trompe, 

—  par  un  apport  de  coniburant  dans  les  gaz  de  combustion  de  la  fusee  qui  contiennent  un  cxces  de  combustible. 

—  Impulsions  spccifiques  des  fusees  augmcntecs  de  0  a  50  Vo. 

—  Trainee  ct  coefficient  de  construction  plus  eleves  que  pour  la  fusee. 

. Utilisation  et  avenir  : 

Moteur  d'accclcration  (missiles);avcc:cr6isierc  courfc., 

11.3.5  —  Le  stato-fusde 

Avec  cc  moteur,  le  snatorcactcur  devient  preponderant.  Plusiciirs  types  de  stato-fuscc  peuvent  ctrc’cnvisagcs.  Un  des  motcurs  les  plus 
cn  vuc  cst  le  stato-fuscc  a  generate ur  de  gaz.  Avant  d'etre  injcctc  dans  la  chambre  de  combustion,  le  combustible  cst'prcparc  dans  unc  cham- 
bre  prcliminairc  du.type  fusee.  Cc  gcncrateurfournit  des  gaz  chauds  tres  .ichcs  constitucs  par  les  produits  de  combustion  de  la  fusee 
(C„  Uj  n  +  Oj  parcxcmplc)  et  le  combustible  nccessairc  a  la  propulsion  stato  [bore  par  cxemplc). 

—  Impulsion  specifiquc  moins  clcvcc  que  pour  le  state  classiquc: 

—  Coefficients  de  poussee  cloves. 

— ^Compacite  du  systcmc. 

Utilisation  ct  avenir : 

Eh  resume,  on  a  reporte  stir  les  planch/s  9  a  12, ‘l’ensemble  des  p^ssibijites  des  prcpulscurs  de  l’liypersoniquc.  Lcur  classification  a  etc 
cffcctucc  cn  utilisant  differents  critc'cs  raracteristiqucs. 
fig.  9  -  Classification  d’apres  lp 
'■fig.  10  -  Classification  d’apres  /,-  V 
fig.  11(a)  —  Classification  d’apres  la  poussee  unitairc 
fig.  11(b)—  Classification  d’apres  la  masse  du  moteur 

La  planch"  12  fixe  le  domaine  d’utilisation  probable  dc.cluque  type  dc  propulscur. 


Ill -LES  MISSIONS -CHOIX  DE  LA  PROPULSION 


Examinons  maintenant,  par  1 'analyse  dc  quclqucs  missions,  les  critcres  de  choix  de  la  propulsion  des  veiiiculcs  hypersoniques. 


111,1  -  Les  missions  atmospheriques 

Deux  types  de  vihiculcs  peuvent  etre  cnvisag£s : 

-  l’avion  hypersonique, 

-  I'cngin  hypersonique. 

Souls  les  vols  sustentes  retiendront  notre  attention. 
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111,1.1  -L'avicnhypersqnique  (fig.  13) 

En  phases  d’acceleration  ct  dc  croisicrc,  l’impulsioh  specifique,  done  iaconsomtnation,  a  un  role  primordial.  L’utilisation  de  la  propul¬ 
sion  par  statorcacteur  devient  foridamentalc.  D’autre  part,  commc  nous  1  avohs  deja  examine;  iors  de  {’analyse  dcs  scnsibiiitesj’avron  de 
transport  liypc'rsoniquc  civil  devra  avoir  un  coefficient  d’cfficacite 

c=  — ghargeutile  suffisamment  eieve  pdur.etre,trentable”> 

inrsse  au  depart  —  r  - 


ref.  Loockeed 


propulsion  rsq-ji  reverts 

-  Fuer-fob  5t  y  6 

-  Burnln.psfflclency 

-  Specific  eonzuepsion  and 
atru  ctu  rol’ weight 

-  Propulsion 
CHOICE 

-  Turbo-ranjet 

-  Turbo-ranjet  »  scraojei 

PROBLEMS 

-  Ground  qualification. of  the  powerplants 

-  FU11  alto  faollltieo' required 

-  Aerodjnanlo -integration 

-  Variable  geonotry  -Ai  t  intake  and  nozzlo 

-  Ai rfrano  technology 


:  hydrogen' 
s  good 

:  to  be  accuratly  known  and  ke/pt 
at  niniuun 

:  low.  acceleration  and  econoosioal 
cruise. 


Fig.  13-  Propulsion  of  hypersonic  vehicles.  Hypersonic  airplone. 


Rappclons  qu’en  vol  dc  croisicrc  lc  rayon  d’action  cst  donne  par.  la  loi  dc  Brcguct 


La  propulsion  par-turbo  stato  a  kcrosencscmblc  bien  adaptcc  atix  avions  militaircs  cvoluani  on  hypiirsoniquc  modcre  (pas  dc.problcmc 
dc  rcntabilitc), 


Pour  les  avions  civils  hypersoniques,  a  grand  rayon  d’action,  lc  combine  turbo-stato  (a  combustion  supersonique)  a  hydrogcnc,  est  bien 
appropiie.  Toutcfois,  l’utilisation  d'un  liydrocarburc  a  forte  capacitc  rcfroidissantc,  tel  que  lc  methane  liquidc,  ou  a  reaction  cndothcrmiquc 
dc  decomposition  clcvcc,  tel  que  lc  mcthylcy'clphcxanc,  pour  ia  propulsion  d'un  avion  faibleincnt  liypersonupte,  mais  a  forte  charge  matchan- 
de  (300  ou  400  passagers)  doit  ctrc  intcrcssantc  (voir  §  1). 

M.iis  cn  general,  commc  nous  l'avons  deja  examine,  l'hydro£eiw  sera  lc  combustible'  dcs  vihioslcsfortcmcnthypcrsomqucs,  scs 
qualitcs  cncrgctiqucs  ct  cryogcniqucs  ctant  indispcnsablcs  a  la  faisabilitc  dc  la  mission.  La  technique  lice  a-ccttc  utilisation,  poscra  dcs 
problemcs  les  plus  difficilcs  ii  resoudre. 

-  ncccssitc  d’un  excellent  rendement  de  inotcur  a  toutes  les  vitcsscs  dc  vol 

-  ncccssitc  de  limiter  les  pertes  par  dissociation'ducs  aux  tempcraturcstrop  clevccs  dans  la  chambrc 

-  ncccssitc  de  concevoir  dcs  motcurs  volumincux  mais  legers. 

-  Etude  d»  protection  thermiques  permanentes  cfficaccs 

—  Rcclicrchc  d’uno  architecture  a  finesse  optimale. 

Conception  dc  reservoir  cryogcniqucs  a  hydrogcnc,  utilisablcs  pour  dcs  vols  atinospheriques  visolcmcnts  thermiques  impor- 
tants) 


III,  1.2-  Le  missile  atmospMrique 

Sa  portcc  cst  cn  general  limitic  a  quclqucs  centames  dc  kilometres  ,  les  vitcsscs  hypersoniques  perinettent  dc  reduire  la  durcc  dc 
l’incefccption. 

La  figurc‘14  donne  la  silhouette  ct  un  projet  dc  missile  (air,  air  j  hypersonique  a  propulsion  stato.  Sur  la  figure  15,  on  a  compare  les 


rapports . 


charge  utile 


dcs  missiles  hypersoniques  [air,  air],  Mach  6,  militant  suit  la  propulsion  atmospherique  sur  la  propulsion  fusee 


masse  ou  depart 

pour  la  mciiic  mission.  Pout  les  portccssiiperiturcs  a  50  km  la  propulsion  pat  statorcacteur  apparait  ties  avantagcusc.  Mais  les  prublcmcs 
de  stockage,  dc  compa-itc,  dc  simplicite  prcnncnt  unc  importance  csscnticllc.  On  utdiscia  pout  toutes  ecs  raisons,  h  stato  fusee  ou  lc 
statorcacteur  <i  geometric  fixe  (au  detriment  dcs  impulsions  spccifiqucs). 
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REQUIlitllK.ITS’OF  THE  PROPUISIOK 


-  Duration 

_ Reliability  Compactness 

-  Prioa 

-  Radar  effect 

-  Propulticn 

-  Specific  iopalae 
CHQICZ 

Liquid  -rocket 
Raojet  rocket 

PSOULaS 


: -a  few  sinutes 
:  very  good 
:  low 

t  very  'low 

:  high  acceleration 
.♦-cruise 

cr.diua 


••  Conpactneea 

-  Angles  of  attak  :  *very  high 

-  Interactions,  nir  intake,  antenna 

-  Coabustion  problems  with  boron 


Fig.  14  -  Propulsion  of  the  hypersonic-vehicles.  Example  :  Atmospheric  mirjile  (hypersonic  interceptor). 


Fig.  15  •  A  •  to  cir  missiles.  (Ex.  :  Poylood  +  equipments  300  kg). 


111,2  —  Missions  atmosphdriques  et  spatiales 
I II. 2. 1  -  Le  hnceur  spatial 

L acquisition  dc'  vttcsscs  orbitalcs  neecssaires  au.\  programmes  sp.ilmux,  peut  s'obtenir  dc  deux  manicrcs  differences,  par  fusee,  (vol 
non  sustente)  (fig.  16)  ou  par  statoreacteur  (vol  propuisc  et- sustente)  (fig.  17). 

Scul  1c  lanccmcnt  par  fusee  cst  actuellcmcnt  utilise  ct  Ic  lanccur  Saturnc  dc  la  mission  Apollo  cn  cst  Ic  mcillcur  cxcmplc. 

Ccs  deux  prmupcs  dc  lanccmcnt  sont  fondamcntalemcnt  differents.  Lcs  rapports  ,  tres  eleves  ct  bcncficjucs  pour  la  fusee,  ainsi 

que  lcs  fortes  cor.sommattons  actachees  a  tc  inode  dc  propulsion  exigent  unc  ascension  quasi  vcrticalc  ufin  dc  reduire  lc  travail  de  la  trainee 
lors  dc  la  traversec  dc  I  atmosphere. Au  contrairc,  lcs  vchiculcs  a  propulsion  atmospherique  qui  delivrent  un  faiblc  coefficient  *><p^f  t»nis 
unc  forte  impulsion  speufique,  demandent  dcs  temps  dc  sejour  ptolottgcs  dans  I'atmosphcrc  pout  s’accclcrcr.  On  utilisera  la  sustentation 

Unc  combinaison  des  deux  types  de  propulsion  peut  ctrc  envisagee,  i’etage  final  ctatit  toujours  a  propulsion  fusee. 


PK)PUL3i03.'B£gji!<QtMfs-, 


-  Velocity  SJ3  cco>  i'v  ;  . 

"  Vcrtical-  liunchlng''  -1;  .  * 

-  Airfr«o*,-  '  r-yery'llgtt; 

—^ration:  -  :-.ji  fawrair.utsir 

"  AtaoipharlobpjSrbleroC;.  - 

- -?rcpulaic;n  :,--no;tteilo-  ,  —  -  . 

r-ileilblil-y,  -,-J  ~ 
r^Sis&'fapioific/iSpulSS- 

-  nat  storable 
not  reaes ble 


St 


-Rocket  ill<ji:id.  '  - 

'^2’’°2  i  <o?  ujpef.  *t«gj- 

ryThrie  ^tsjee  . 

■  PROS  LEVS  ' 

-?0 00 p  rob  itcifune  t  Hbi  1  itl  e  »}. 
•~>>ky  bgur.1  c  problofii  - 
r^daptetlo'n.-cf'poisicjj  • 
•iJAt'rinat,  "  1  . 


SaturRcMpoilb-  Rg,-.U..  Propulsion  of  hyp  er  son  i  c-volu'c  I  «$  d  EironjpJ  «  of  I  outi  che  tiW  ,  thro  eke  t ; 


Two  stages 

Ramjet, +  iocket  (i\'ord- Aviation  France) 


■-raorutsioK-REawmaiEiiTS--  _  :  -  - 

-  'Llf  tipj.’-irsjoosory.  -r^neobeel'ty 

-  Sp  o  o  i  f{ C'.t  o  fm  1  eb.a  bd-8J  ru  c  tu  f»  1 


iaight  1 


--tlaii?a  doyelopaorit, 
n'Pvbpulalon 


I  'to-be  accurately 
know 

t-vory  high 


Monostage,:  Scram  jet  «  Dugger# 


-  Turbo-aprcajct  i:  Hj 

cfTwo  ptRg*/e  [ecraajc.t  y-njcketp 
PfeDI.EVS- 

t  Toohnology  -.'Airfrijno 

-  Variable . gooset ry 
r  Hosting  offoots 

-  AorO'Jynnnib  iptoffottyiie 

-  Big: pnginoh 

-  fhCitlflee.' 


Fig.  17  -  Propulsion  of  the  hypersonic  vehicles.  Exomplo  s^ottol  inunchar*  birbreothiog. 


HI, 2. 1.1  -  Performances. 


yg 


L  analyse  peut  ctrc  cffcctuce  rapidemctit  cn  examinant,  les .equations  simpiifices  de  ia  fusee  et.du  voisustente. 

Rappclons  que  ia  vitesse  caractcristiquc  d’un  vchicule  cst  Fa  vitesse  queprendrait  ct  ychiaile  dans  le  vide  apres  consommation  de : 
crgols,  s’il  n’ftai.t  pas  soumis  ajx  forces  do  trainee  ct  de  pcsantcur. 

Ay  =7,  \g0  •  l„  -15  (thdoreme  dcs  quantites  de  triouvement). 
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Em  presence  de  la  trainees et  de  la  pcsinteur,  cet  accroisscment  de  vitcsse  es't  rtduit 


-  Cos  du  lanceur  dc  fusee : 

h  =  poids  du  vehiculc. 


AV-Av 


■go  f  ^  df  —  f  z0t  sir. 

■A  a.  Jo  i 


‘  sir.Q 
trainee  pesantcur 


TV 


^noyen 


<1 


‘i  =  AE  a  = acceleration  moyeime  pour  une.fusec. 


a 

0  =  9  0° 


On  etablit 


(1) 


—  Cos  du  propulseur  susteme . 

(2) 


A  Vtv 


.  -  =  i'S  p  -  i  -  i  an 

« - : ^  TrT  br£o  ‘t  in  -=*• 


at/  £<>  m •  _ 1 4‘ a  r  . ;  ™o 

AAl'tiuten-j - jr - - - ^ - I  r£o  h:  Jn  ffr 

.1  +  &{sin0  +  -M  (>5  .  m 

a  '  m1  ' — — - 


Car 


T_  Trainee  _  ...  ,  i. 

®  Poids-du  vehiculc  finesse  -  4/ 


5  =  0°  *«.l£0 


111,2.2.2  -  Comparisons  dcs  risultats 

Lcs  rcsultats  d’unc  application  numcriqiic  sont  reportes  dans  Ic  tableau  ci-apres.  Ils  corrcspondcntaux 
A  I7  =8  000  ms*1 

V,  =  450  s  (fusee  H3 ,  O;  a  haute  pression), 

/,  =  1  200  s  ou  1  500  s  pour  Ic  scramjct 

or  =  cocfficicnrde  construction  =  — masse  a  vide- 

masse  combustible 


c 

Type  de  lanceur 

Is 

Lanceur  non  habitc 

Lanceur  habitc 

a 

■■ 

- 

<  a 

K 

Rocket 

450 

0,1 

0,02 

0,2' 

wm 

:--ao 

rt 

w 

Ifl 

Airbrcathing  1 

1500 

0,5 

0,26 

0,8 

5  1 

O 

c 

”  2 

1  500 

1 

I 

2 

”  3 

1200 

0,5 

0,14 

0,8 

■  1 

’ 

0,3(1) 

(1)  +  (2)  Rocket  1 

450 

0,1 

0,07 

0.4  (2) 

0,02 

300  ct 

0,3(1) 

8P 

(1)4- (2)  Rocket  2 

450- 

0,1 

0,03 

0,4  (2) 

0 

0 

1-500  (1) 

0,8 

1,10 

ft 

Airbrcathing  +.rockct 

450'(2) 

0,1 

0,13 

0.4 

0,03 

1200  (1) 

0,8 

1,1 

Airbrcathing  +  rocket 

0,10 

0,02 

450(2) 

0,1 

0,4 

hypotheses 


Les  coefficients  de  construction-ehoisis  soiu  telatifs  a  dcs  avant-pr6jcisamcricains(rcf.pu£gef;. 

Les  cas  dc  lsr.ceursnon  rccupcres  et  rccupcres  ayccdiomrnesabqrd  ont  etc  envisages,;  .  .  1 

rapport  cltalge  utile  -  ~  ~  ^ 

-  ■  '  masse  auvdf  part  -  "  . 

Ccs  residents  mccteni  civcvibor.ee  J>  __  ; 

lc  caractere  ties  Jt/rjcfi/ de-la, prcpylsion  atmospficii^uc .^tti.pdrt!t£^jlieunuucirKri;cd,'iuj:tncn(er.ct>nKdcfab!eh:cht  a  rwttahifitt, 
dcs  lanccurs  puisque  !a  charge  utile  paste  tic  2  x26/fe  ;  -  -  -  * 

—  que  scule  la  propulsion  atmospheriqi;&.perinctr.d’envisage--3esffi!i«;Hrs  mbnbtetagci:  _  _  _  . 

Ia  sensibilite  importahtcides.  performances  a'des'ctarts'.dc'.ma^;  aB;»l’iinpubjdn;s}>ecifiquc«;LaJeyec  dcs  incertitudes  conccriiahf 
la  valctir  de'ccs  parairietres  pose  des •  prqtlcnies.de :recherclic  e:  d!ett)(Jes;i;bnsidcrab{cs--uiiccss!tc  d’eflcctuc:  dcs- essais  ties, 
courcux.a  grande.cclicllc.  au  scI  et  cn-yoL  PioppeloRs  que  jci  instjlIationj  de.pouit.fixe’aetucilcs  Rc  rernietfenupis  dcrestiiucr' 
ni  1'ambiahi.c,  hi  la  dimension,  paramc;res„rC5se:)tie{s  pour. les  ctubes.dc  relaxation.  yC'temtectie  srructare.ce  fiotteincnt.  etc,.. 

A  titre  d’exemplc,  un  lanceur-atmasphcriquerdc  5.00  -tenses,  c«  ,iuant-a  Mach  12,  a  35^i»r,‘d’ajtitude'ctacecletat;t.de  j-'g  deviaif 
avoir  unc  section  de  captation  dc  prise  d'air  <k  30b  in?  ^r.virbni{20  metres  de  diametre),  _  _  .  .  _ 

Les  etudes  de  dcvcloppcment  dVnc  tcilc  mdchine}sont^cnprh!Cs;et  la  proDabihte  cic-.'eiissiis  depcnd  de  non'.brcuics  iiiconiiues. 

Cc  sont  certaincmcnt  detcllcs  considerations  qui,  aliiees  a-des  multiples. imperatifi.  de  debts.  d’cconoiiiic  ey  d  c:  .tsacitc,  pht  ameiic. 
rcccmmcnt  les  industricls  amcriezins  a,  proposcr-;a!la;KASA  une-iun-ctie  spathic  rccuperablc.h- tusee.jHjO;  |;(fig.  18  ,. 


111,22;  -'L'engih  militaire  / bngus.portSe 

Cc  ieKicuic  a  trajcctoirc  nropulscc  puis  balistique-fait  appcl'a  dc’.trcs  grandts  vitcsscshjr persohi.jucs  v7  '.00  ,i,  ,  ’  dahslecas  d;uhe 
portec  dc  20000  km)  (fig.  1*1). 


iFig.,19-  Propulsion  of  the  hypersonic  vehicles.  £ao.-np!e  oLosiifitr  y  Missile. 
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D's  nison.s  deprccisionetdc  durce  minimalc  motivent  ce  typ'd  de  trajcctoirc.  Lcs  notion j  dc  compacitc,  de  sitnplicite.  de  stockage 
des  ergoisiet  de -flabiiitc  nnent  ie';pas  sur  lcs  raisons  d’economie.  qu  u’ehergic'optimale  dcs  propcrgols. 

C’est;ie  domairie  des  propulscurs' fusee  a  propeigol  solidc.  'Mais'malgre  I’apparcnte  simplicity ,  lcs  problemcs.diintcrdepcndancc  du 
.proputseur.atcelc  rehictile  prvnncpt  unc  importance  considerable  (pilotage  par  gouverne  de  jet,  interaction  couche  limite  propulsion, 
tauxdedetcnte  !imite.,pTicnomenes  radioelcctriques  lics  a  la. structure  dcs  gaz  cjectcsJ.  Quclqucs-uns ,dc  ccs  problcmcs  seront  evoques 
dan s  la:qu?:rieme  particide  notre-  cours. 


IV -  CONCLUSION 

Ainsi,  comme  nous  venons  de  !e  voir  au-cours  de  cct  examen,  sur  1c  cHoix.d'an  systemc  de  propuision;;dc  nombreux  motcurs  ct 
de  ndnmoinsnombrcuscs  missions  s'offt  hr  a  l’hypcrsoniquc.  La  plupart  des  sy  .hemes  envisages  auront  une  application  dans  lcs  prochsi- 
ncs.ar.nees  a  vehir.  Mais.la  notion  d’cfficacite  de  la  propulsion  prend  en  hyper  ibnique  une  importance  nouvelle  ;  ccttc  cfficacite  optima- 
le'.ne  peut  ccrc.acquise  qu’au  prix  d’efforts  techniques  et-financiers  considerables  que  seuics  dcs  raisons  de  motivation  peuvent -justificr. 

'St  I'avei  ir  de  la  fusee,  grace  aux  cnormes  possibilialsde  I’cncrgic-nuclettire,  nous  scmblc  plcincment  assure  pour  lcs  vols  hypersoni- 
ques  spatiaux  .ct  exospheriques  de  notre  prochc-avenir,  cclui  du  mdteur  aerobic  cst  meins  evident.; ,i:  ai.alyse  cffectucc  au  .cours  de  cctte 
etude. nous. a. niis  eh  presence  de  l’cnormitc  du  problcmc.:Lcs  solutions  scront  coutcuses.ct  le  dcvc/oppcmcht  est  mal  assure  actucllemcnt. 
Certes,  progrcssivement  nous  assistcrons  a  dcs  vols  militaires  spcctaculaires  de  plus  cn  plus  rapidcs  dans  1’atmosphere  mais  l’cpanoutsse- 
meht  de. cctte  technique,  sur  Ic  plan  civil,  dependra  de  la  motivation:  que  ttouveront  jeshdmfnes  a  sc  deplacer  cc  iwmiquemer.t  a  des 
vitesses  iiypcrsoniqucs  dans  l’atmospherc. 

A  !  echellc  dr-  norre  Terre,  cc  besdin.nc  nous  scmblc  pas.'aujourd’hui  tres.  evident. 
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PARTI  E  2 

PROPULSION  PAR  FUSGE 

par 

Marcel  BARRERE 


La  progrcssioi'Hans  l’cspacc  dcs  vchiculcs  hypcrsoniqucs  pent  etre  assurcc  par  des  propulseurs  fusees,  e’est-a-dire  par  dcs  systems  qui 
embarquent  tousles  crgols  ncccssaircs  a  la  propulsion  ct  de  cc  fait  ont  un  fonctionncmcnt  independent  dcs  conditions  ambiantes 

Lc  dpmainc  .de  la  propulsion. par  fuscc  cst.-vaste  e’est  pourquoi .nous  abordcrons.surrout-lcs  problemcs  qui  sont*directement’ lies  aii 
vol  hype'ronique  { 1  ]• 

Nous  avQns-divisa  noire "expose  cn  tfois  parties  : 

-  La  premiere  traitc  de  generality  sur.  la  propulsion  par  fusee„!es  performances  son'  ’.onneesainsi  que  le  principc  de  foncticnne- 
ment,  quclqucs  problemcs  spccifiqucs  a,ce  type  de  propulsion  sont  abordcs. 

-  La  deuxieme  panic  cst  consacrcc  a  un  systeme  particular  qui  a  dcs  chances  utilise  dans  de  futures  applicaticns,  il  s’agit 
du  systeme  utilisant.commc  propcrgol  l’oxygcnc  liquidc  ct  Thydrogenc  liquidc.  Dcs  resultats  important^  ont  etc  obtenus  a  partir  dc.ce 
moycn  de  propulsion  ct  en  particular -uans  lc  cadre  de  la  missioirApollo.  Cc  scrf.  ttrs  certain  ,t.ent  le  moycn  de  propulsion  le  plus 
courant  de  la  prochainc  deccnnic. 

-  La  troisieme  panic,  un  peu  furiiistc,  mais  cgalernent  rcahstc,  a  p,»\  jbjet !  tt.de  du  systeme  de  propulsion  nuclcothcrmiquc. 

Ce  type  de  propulsion  cn  cst  encore  a’,  stadc  du  bane  d’essais,  dcs  possibility  d'appltcato.,  ipparaissent  dans  lc  cadre  dcs  vols  hyperso- 
niques.  3 


I  -  GENERALlff-S  SUR  LA  PROPULSION  PAR  FUSfiE  [2J  (3) 

1,1  —  D6finitiorret  principe 

Dans  cc  type  dc^systemc  la  propulsion  cst  assurcc  par.  Rejection  de  gaz  a  I'extrcmite  arricrc  de  1’cngin,  la.vuessc  d’cjcction  cst  un 
parametre  fondamcntal  (fig,  Ij.  En  effet  la  poussec  F  du  systeme  de  propulsion  cst  cgaic  a  : 

F=m<t  +  Ai(pe-pt)’ 

oil  m  cst  le  debit  de  gaz  cjcctcs,  v,  lawitesse  d’cjcctpa,  1f,  la  surface  .e  la  section  de  sortie,  pr  la  prcssion  statique  dans  ccttc  mcmc 
section  ct  />„  la  prcssion  dcTat.mospltcrc  cnvironnantc.  Lorsque  la  .prcssion  p,  =  p„  on  dit  q’jc  la  section  cst  adaptcc.  Cette  expression 
de  la  poussec  nous  permet  dc.dcfinir  un  parametre  yonomique,  rapport  de  la  poussec  au  debit.  Cc  paran.rtrc,  homogcnc  a  une.vttcssc, 
cst  appclc  vitesse  cfficacc  : 

Vt/  =  !j.  =  Vt+'^(pt-pa) 


Ffg.  1  *  Rocket  propulsion  •  Thrust 


Dans  Its  conditions  d'adapution  (pr  —pt)  sous  rcostou  b.tiieue  d'cjr alien  ics  gtz  tv- 

La  vitess«  efl'icice  constituc  done  un  premier  enter c  is  dsoir.  3  fatuL'a  defbs  «ft*  sptisw  isaBsst  peer  Is  dftjt  v  \tf£  \.-bw»» 
mum  de  pousree.  On  a  prefere,  a  tort,  rcmplacer  ce  para  metre  par  1  Impulsion  speeifsque  /,  : 

L=r,f!gt  - 

go  etant  I'accc’eration  de  la  ptsanteur  prise  dans  les  conditions  standards,  2  eri  results  qtte  llmpeasoa  speeiSqne.ess  8s  qeoeaait  4  V 
poussce  par  !c  debit  poids  pits  dans  des  conditions  standards.  Le  setil  araatage  dc  /,  sst  d’etre. boeaogess  a  on  temp*  ct  don.  isdeps-- 
dante  du  systemc  choisi.  Nous  exprimerons  /,  en  seepndes. 

Pour,  obtenir  unt-  vitesse  efficacc  importance  il  fauc  done  trans former  1  energie  poceorieC:  disposable  cans  8s  foyer  en  raaxcscsei 
d’cnergie-cinctique. 

Le  premier  principc  de  la  thermodptamique  nous, permit  tout  d’abord  de  preciser  dans  !e  foyer  la  carscrerisriqct:  de  ItroJrrafc. 

Dans  lessystemes  decrits  l'energie  liberee  est.d’origme  ebimique  ou  d'origjne  aucleaife,  cette  energjesert  dips  Its  drcx.ca  a  eteyer  !a 
temperature  des  gaz.  Le.foncttontiement  du  foyer  etant  sensiblemer.rtsobare  (dp  =  0)  et  adnbatkjue  (dj  =  0;  err  cancterise.par  cue 
evolution  a  enthalpic.eonstanie  (A’i  =  0}  puisqu’en  vertu  du  premier  principc : 

ah  —  dp! p =dq 

p  etant  la  masse  volumique  du  gar  fluide. 

EntreTcntree  des  ergols  dans  le  foyer  reperee  par  l’indice  i  et:!a  fin  de  I1,  'combustion  reperee  par.  1  Indite  0,  noSs  2y?as  - 

{Z  iiif  lq'f  +  fi cp  dTJ/j,  =  |S »»/  [q, -i-j^Cp-itl  }o 

ou  trtj  est  la  masse  dc  l’espcce  j  preseme  soit  dans  la  section  >  soil  dans  la  section  o  ,  lqr,it  est  la  chaleur  dc  fermjsbr.  dei’espece/ 
aux  conditions  de  reference  r  et  [/£c„  dTJ,  l'cncrgic  pour  faire  passer  Itspccc }  *  pression  constants  dc  la  temperature  T,  a'Lr  tempe 
raturc  T. 

Pour  fixer  les  idecs  en  admettanc  dans  la  section  i  et  la  se.tson  o  la. 'Acme  chaleur' spetifique  moyenne  cp  et  en  inrroduisan;  one 
chaleur  de  formation' moyenne  nous  avons : 

cp  [Ta  -T,)  =  -  {ifrfe  =  Aqr , 

condition  qui  determine  la  temperature  dc  fin  de  combustion  Ta  . 

Dans  le.cas  d’un  sjstcmc  nucicothcrmiquc  X]f  represente  l'cncrgic  rransmisc  au  gaz  pat  uncrrcacrion  de  fission  anjJwnt  1c  proput 
sif  de  la;tempcraurc  d’cntrcc  f,  a  la  temperature  d'arret  X,  .  Cne  detente  iscntropique  dans  unc  tuyere  accelcrc  Ic*  gaz  jiisqu’a  one 
vitesse  dc  sortie  i,  ,  la. conservation  de  l'cncrgic  donne  ccttc  vitesse  oil  intervient  la-f.action  massique  de  1’cspcce  j  .1’,  =m/,2m; 

!|  =  {  £y,  \sf(  +  jg  cP  art  }0  -  { sy,  /£  cp  dri^, 

I'ind ice  c  sc  rapporrant.  a  la  section  dc  sortie  dc  !a  tuyere. 

Etvutilisant  unc  chaleur  spccifiquc  moyenne  cp  ,  ccttc  relation  devier  . 

l-j-  ~  cp  (To  ~  Tf )  -f  Aqp 

Atj/i .  represente  l  cncrgic  misc  ci.  jcu  par  la  variation  dc  comps  sifiun  Jitc  a  tccv.nbinaison  chimique  pendant  L. detente,  les  equations 
chimiqucs  sont  dc  la  forme  : 

H  +  u~nt. 

En  tenant  compte  dc  l’cncrgic  misc  cn  jcu  dans-lc  foyer  nmt*  «bttnons  : 

j  -  htii  b  Aqpt  +  cc  (Ti  -  T, ) . 

Li  vitesse  dc  sortie  cst  done  dircctc  icnt  life  a  l'cncrgic  misc  cn  jcu.dans  lc  foyer,  cHcjcra  d'autant  pi  is  6Icvcc  que  Aqt  ,  Aqft 
scront  clcvccs  ct  7,  faiblc.  uq/  dans  !c  cas  dc  prupcrgul  chuniquc  fait  imcrvomr.  Jcs  energies  dc  liaison  done  unc  cncrg’c  molairc  AQ, 
de  telle  sone  que  .  &qj  -  AQf,  A/  ,  M  etant  la  masse  mulauc  dcs  gaz  brides  ,  il  faudra  done  pour  obtcnii  unc  vitesse  dc  sortie  elevee 
avuir  dcs  gaz  brulcs  dans  la  tuyere  dc  faiblc  masse  molairc  puisq..c  AQ/  cst  nnposce  pat  la  nature  dcs  l«usuns  e-.imiqucs.  Il  est  lutcrcssant 
dc  rcaliscr  unc  detente  avee  unc  compositiun  dcs  gaz  a  I  cquilibrc  pout  retuperer  unc  panic  Aq/t  dc  l'cncrgic  pc  due  dans  lc  foyet  pat 


dissoc'itiun.  Gcncralcment,  coniprc  tcnudcs  temps  caractcristiqucs  chirmqucs  ct  du  temps  dc>sdjour  des  molecules  dans  la.  tuyere, la 
composition. cst  en  cquilibrc  jusqu'au  co!  de  la  tuyere  ct  la  detente  s’effectuc  ensuitc  a1  composition  pratiqueinent  constantc.  Le  tetme 
Sq/t  +  cp  (7i,-7’,)-cst  eh  general  difficile  a.cvalucr  correctcmcnt.  notohs  qu’unc  augmcntatiq'Vdc  Aq/,.  vaugmentc  !a  temperature  dc 
sortie  7V  ,  quoiqu’il  cn  soit  lc  signe  dc  A<j/>  +  cp  (7/  -  Te)  at  positif. 

Endcfmitivelc  prmcipc.de  fonctionneincnt  de  cc  sysVcme  de-propulsion  cst  simple*:  on  diauffc  depression  constaritc.par  reaction 
cHimiquc  ou  nuclcairc  un  gaz  dc  faiblc  masse  niqlaire  et  on  defend  cc  gaz  dans  une  tuyere  dc  manicre  a  obtcnir  la  vitesse  de  sortie  la 
plus  grande,  possible. 


1,2  —  Paramitres  caracttristiques  de  la  propulsion 

Ges  parametres  sont  bases  sur  I'ctudc  dcTccduIcment  dans.'la  tuyere,  partie  commune  a  tous  les.systemes  de  propulsion,  ctudics  ici. 
Lattuycre  cst  alimented  par  le  foyer  ou  le  rc-actcur  ct  lc  debit'la  traversant  tit  est- caracterise  par  la^viterse  caractcristique  : 


p0  ctanc  la  pression  d’arret  dc  l’ecoulemcnt'et  /lc  la  surface  du  col.  Cette  definition  dans  le.eas  gcncrals’ccrit : 

C*  =  l  -Es.  -  ±  a0 
y  .  pc  ao  ° 

ou  a0  cst  la  vitesse  du  son  dans  les  conditions  d’arret,  &  ^  cst  une  fonction  du  coefficient  de  detente  iscntropiquc,  de  sorte  que  C' 
caracterise,  pard'mtcrmcdiairc  dc  ci„  l’energic  jibcree  dans  le  foyer,  C'est  done  un  parametre  cnergetique.  A  partir.d’unc  thcorie  sim 
plificc  de  l’ccoulemeric : 

c''=rfc){l£  *vec:  rw-^(4i)^T’ 

R  cstda  constamc  umvcrselle-des  gaz.ct  .U  Is  masse  mclairc. 

•Lc'-dcuxicmc  parametre  caractcrisciquc’cst  defini  a  partir  de  la  poussce,c’cst'lc  coefficient  dcpoussce  Cp  :■ 

Cp^JL. 

Po^c 

Ct-cocfficient  caracterise, la  detente;  II  augmcntc  avec  ’C.'rapport.de  deu.„tc.  A  partir  de  ccs  deux  definitions  on  obtient : 

>V  =  Cp  ■  Ci  =j>0.h  • 

L’iiitcrct  dc  Cf.et  C *  visnt  dc  cc  qu’ils  sont  facilcs  a  del  .miner  par  l’cxpcricncc  ct  peuvent  done  ctre  compares*.!  la  theorie. 

fc“  =  C,xp  !C,\  caracterise  l’cfficacitc  du  systeme  dans  l’cncrgic  inise.civ  jcu  ; 


Par  definition  : 


ir  =  (Cp  )exp  I(Cp  )iA,caracterisc  !’cfficacitc  dc  la  detente  des  gaz  dan'sda  tuyere. 


-  {ct  '  ip  =  (h)  exp  1(h)  111  > 


est  un  parametre  global  caractcrisant  I’cfficacitc  du  sysjeme  dc  propulsion,  Pour  fixer  les  idccs : 

ip  0,96-5-0,98 
?c«  0,90  -5-0,9’ 
ic  0,87  -5-  0,95 


1,3  -  Performances  des  systfemps  [4]  * 

L’cncrgic  des  sysicrncs  a  propergo!  ilumiquc  provient  des  rcaai  jns  cliimiques  cxotU  uniques  dc  combustion,  pout  . ccttc  , aLor.  lc 
propergol  utilise  comportc  deux  types  dc  substances,  lc  coniburaiit  coinportant.dcs  elements-^  F,  Cl)  ct  lc  .on  uustiblc  a  base  d'elc 
rnents  tels  (H,  Li,  Be,  B,  C,  Al,  Mg.„)  I’azotc  servant  surtout  commc  clement  dc  liaison. 


[-’impulsion  specifique  depend  cnpremicriicudcl’cnergiclibcreeparla  reaction  de„ combustion  Aqy  egaic  a  : 


-(<?/)»■ 

Le,  premier  terme  est  rciatif  aiia'  clialcur,  dc.formation  du  propergoi,  pour  asigmentcr  (iff),  il  faut  clioisir  pour  eonstituants  du  proper- 
;gpl  la  combinaisoh  reprcsentant  la  meillcurc  cndoilicrmicite  specifique,  sans  aller  trop  loin  caril  faut  que  le^produirait  unc  bonne  stab;* 
lite  therrhique.  Le  deuxieme  terme  (qj)0  est  rclatifsiux  pfedu?ts  (dc  combustion, .ccux-ci.doivent  comportcr  unc  forte  majorite  dt 
substahccs.exothcrmiques  ctjes  nicillcurs  composes  energetiques  que  1’on  pcut  envisage!  pour  la  propulsion  chimiquc  orit  pour-base. la 
formation  de  H20,'HF,  BK)<,),  LiF,  BeF2,  vienrensuite  a  un  degre  moindre  la  formation  de  AljOjdj,  MgO(4~etrBN($).  La  faible 
stabilite  des  produits  dc  combustion  du  carbqnc  reduit  de  fa?on  manifesto  son  interct,  CF4  est  completcmcnt  dissocie  ct  l’cm-rgie 
disponible  dc  CO  n'est  plus.que.de  0,93  keal/g.  Il.cn  est  de  nieme  pour  le  Bore,  pour  lequel  jcs.cspcces  mixtes  du  type  BHOj  et  BOF 
sont.plus  stablcs  mais  moiris  energetiques  que  Toxydc  ou  le  fluofurc.  Toiitcfqis  le  taractcrc,  poly  valent  dc.ccs  elements  leur  confic  un 
role  important;cn  tant  que  portcurd’hydrogcnc. 

Les  propergols  chimiqucs'd’aprcs  leur  ctat  physique  sc  clarscnt  cn  : 


(  monergols  (comburant  etcombustiblcfixcs  sur  la  mf.mc  molecule) 


A  —  Propergols  liquidcs 


^  diergols 


,  ...  I  hydrocene  tiquidc 

(  cryogcmques  < 

1  -  1  oxygene  liquidc 


,(  stockables  {  ^anS  J  * 
t  au  sol 


cspacc 


B  -  Propergols  solidcs 


homogcncs-(comburan  t.errombustiblc.  fixes  sur.  la  mcmc.mqlcculc) 
hetcrogchcs  (melange  de-comburant  ct  dc, combustible) 


C  -  Propergojs  hybridcs 


Dans  les  systemes  a  propergoi  liquidc  stockablc,  uh  seul  couple  est  utilisd  dans  la  majoritc  dcs  cas  :  le  comburant  est  le  tetroxyde 
d’azotc  N204>et  le  combustible,  soit  la  monomcthylhydrazine  CH3N2H3,  soit  un. melange  a  50%  dc  dimcthylhydraziiic  (CH3)2N2H2 
c ti d!hy drazinc . N j  H4  (designe  parlc  tcrnic  “Acrozine”). 

Les  performances  sontbonnes  puisque  pratiquement  l'impulsion  specifique  est  dc  274  spour  un  rapport  dc  detente  dc  70/1  ct  Jc 
324  s  dans  le  vide.  Cc  couple  est  hypergolique  (dclai  d'allumage  dcquclqucs'millisccondcs),  cc  qui  permet  des  alluinagcs  ct  dcs  rcallu 
mages  dans  Ic  vide  ct  son  prix  dc  revient  est  faible  (0,7  fr/kg  poupN204  et  16  fr/kg  pour  I'Acrozmc;.;  la  densite  esc  dc  l’ordrc  de  '1,2. 
Cc  propergohest  uti.isc  a  la-fois  commc  Booster  ^scric  dcs  Titans,,  commt  ctagc  supcricur  (Agcna,  Eldo  A)  ct  dans  dc  nombrcux-propul 
sours  .prevus  dans  le  projet-  Apollo  commc  fusees  “vernier”, 

Toujours  dans  le  cadre  des  propergols  liquidcs  ct  dans  les  applications  du  type  Booster,  cc  propergoi  est  concurrence  par,le  couple 
Oxygene  liquidc  -  Kerosene  doht  les  performances  sont  voisincs  (tableau.!),  maisquin’estpas  stockablc  ct  necessity  un  dispusitif, 
d’allumage.  Cc  dernier  propergoi  est  utilise  commc  etage  Booster  duTlyor,  de  I’Atlas,  dcd'Eldo  A  ct  B,  des  Saturncs  ct  dans  ic  lanccur 
dcs  Cosmps. 

Le.propcrgol  cryogcniqucia  haute  performance,  lc  plus  cun  mi  et  Ic  seul  utilise  est  le  couple  Hydrugene  Oxygcnctdont  l'impulsion, 
specifique  dans  le  vide  est  de  l’ordre-dc  425'Sccondcs  ctdont  la  densite  est  faible  (dc  l'ordrc  dc  0,28)  ce  qiu  ncccssitc  vdcs  reservoirs 
importants.  L'ctnploi  dc  cc  propergoi  a  pose  dc  scricux  pioblcmcs  dc  structure,  u’ccoulcinciit  ct  dc  combustion.  La  temperature  dc  fin' 
de  combustion  est  relativeinent  faibic,  2  900°K,  cpmparcc  aux  3300°K  du  couple  N204  Acrczinc  ct-3  600'’K  d.ocouplc  02  - 
Kerosene.  Il  est  actuclicmcrit  op6rationncl  ct  uti'isc  dans  les  etages  supdricurs  (Centaur  Saturnc  -  Eldo  B2). 

Dans  le  dumair.c  dcs  propergols  solidcs,  un  seul  type  est  rencontre  dans- la  plupart  dcs  applications,  il  est  .onstituc  pat  du  pcrclilo 
rate  d  ainnipiiium  ct  dc  1  aluminium  enrobes  dans  unc  maticrc  plastiquc  coinbusublc  du  type  polyurethane  outpoly butadiene.  I.  nnpul 
ston  specifique  est  plus  modestc  245  s  au  sol  ct  280  s  dans  lc  vide  mats  la  densite  est  intercssantc  1,7  ,  il  evt  jiockablc  crcoiiscrvc 
scnsiblcincnt  scs  pcrforiii.ini.es  apics  un  stuekage  de.  5  ans.  Oh  lc  rencontre  dans  de  nombreuscs  application  idles,  mais  e’est  dans  le 
donviiinc  militairc  qu’il  oifre  Icplus  d’intcrct; 

D  autrcs  couples  dc  coinburaius  u-dc.coinbustibies  pcuvcnt-ctrc  envisages  ct  ceitams  ont-cionne  d'cx.cllcms  rcsultats  au  banc 
d'essaq.  Lc  tableau  Unassemble  les  performances  maximalcs  (impulsion  specifique  standard  a  lcquilibre,  rapport  dc  detente  70/1) 
obtehucs  en  coinbinaiu  chaq.ie  type  dc  coinburaiu  avec  les  composes  Its  plus  adap.ies  dc  chaque  categoric  ,ic  combustible.  Cc  tableau 


normaux 


inverses 


comburant  liquidc 
combustible  solidc 

comburant  solide 
combustible  liquidc 
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jsioncre  claircnicr.t  qu,avec„cfiaque  combustible, j!e  tlasscirient-dcs  comburants  fluores  rcsultc  directcmcm  <ic  lamasse  molaire  duportecr 
dc-  fluon.ct  par  consequent  de  cclles  des  produits  dc  combustion-annexes. 
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TABLE  II 


PERFORMANCE. CLASSIFICATION/iSpecIfic  impulse  (sec)] 
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-  -Dalis  la  categoric  dcs  comburants  o-'y  genes  les  performances  soiit  suisiblcineut  equisaluitcs  yClC^NOj,  NjO^,  ClOjF).  Lc  cas  dc 
l'cau  oxygcncc  cst  un  pen  paiticuliet,  on  obticnt  dc  bonnes  perfot malices  uvcc  les  bydrurcs  mculliqucs  AlHj...,  et  dc  moms 

bonnes  avcc  NjH,* . 
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Cc  tableau  permet  da  classsr  egalcment.  pour  uri  —'nburant  dcterminc.'les  differents  combustibles;  La  decroissahcc  des  performan¬ 
ces  Hj,' Li,  BcH:.  AlHj,  CH2  cst  obsen te (de  fa?ois  gencralcavcc  dcs  comburants  flu  ores.  La  position  privilcgice  dii 

lithtuni  resulte.  en  depit  d’uiie  masse  mblatrc  assez  fori? /des  prodmts  de  combustion,  d’unc  temperature  dc  combustion  elevec  (5  623  °K) 
lice  a  l’cxothcrmicitc  du  fluorurc  stable  LiF  (g)  .  les  impulsions  trcs  voisincs  observers  pourN2H4,  BjH,  et  BeH-  indiquent  de 
faqon  tres  nettc  la  preponderance  de  formation  tic  1‘acide  fluorhydrique  HF,  les  fluorures  metalliqucs  BF^  ct  BcF2.  sont  particllcmcnt 
dissocies  aux  fortes  temperatures  dc  combustion  engcndrecs. 

Avec  les  combiirants  a  caractcrc  oxygeiie.  la  possibility  de  formation  de  BeO  (s)  confcrc  a  BcH2  une  situation  '.privilegice  lorsqy’c  !c 
cotttburant  nc  comportc  pas  d’clcmcnts  portcurs  ;N  ou  Cl)  ct  est  de.surcroit  ri<-hc  cn  hydrogene  (H202).  Le  pcntaboranc  arrive  dr.' fa^on 
generale  avant  Thydrazmc.  L’cxotltcrmictte  ct  la  stabilitc  dc  BH02(g)  cunduiscnt  en  effet  a  des  temperatures  de  combustion  superb jrcs. 
a  cellcs  obtenues  avec  N2H4. 

Le  pcntaboranc  suit  immediatement  Thydrogene  avec  F20  cn  raison  dc  la  stabilitc  dcs  cspcccs  BOF  ct  HF  '  rmecs':  avec  cc 
comburant  les  hydrocarbures  occupcnt  cgalctncnt  unc  bonne  position  corrcspondant  a  la  formation  dcs  produits  CO  +  HF. 

Tlicoriqucincnt  tl  cMStc  done  dc  nombrcuscs  contbinaisons  dc  comburants  ct  dc  combustibles  permettant  d’assurcr  b  propulsion 
d’unc  fusee  mats  le  choi.vd’un  propcrgol  pour  unc  mission  donnee  resulte  d’un  compromis  entre  trois  types  de  qualitcs  : 

a  -  qualitcs  cncrgctiqucs  caractcrisccs  par  l’impulsion  spccifiquc  dc  la  masse  volumique  du  propcrgol, 
b  -  qualitcs  cinctiqucs  ou  intcrviennent  les  conditions>dc  combustion  du  propcrgol  cn  regime  permanent  ct  transitoirc, 
c  -  qualitcs  d’utiiisauon  ltccs  aux  conditions  d’cmploi  du  propcrgol  ct  qui  dependent  des  caractcristiqucs  physico-chimiques  de 
chacun  dcs  crgols  ct  cn’rclation  dircctc  avec  : 

—  la  fiabiiitc, 

—  les  conditions  dc  stabilitc  ct  dc  toxteite, 

—  les  conditions  dc  stockagc  ct  de  manutention, 

—  les  incidences  sur  la  logistique... 


Cette  multitude  dc  contraintes  rend  souvent  difficile  lechoix,  pour  unc  mission  donnee,  du  propcrgol  optimal  ct  un  compromis  est 
toujours-ncccssairc  .  dcacmcrc-dc-choix-cst-dans-bien  des  cas  uniqucmcnt  la  qualite  cnergctique  ainsi  que  la  facilite  de  misc.cn  oeuvre 
permettant  dans  unc  ccrtainc  inesure  dc.diminucr  le  cou  ,L  devcloppcmcnt.  !l  est  rare,  a  1’heurc  actucllc,  dc  choisir  pour  une  mission 
donnee  lc  ,  .^.pcrgol  optimal  rtparmilcs  nombrcuscs  .con.,  ..itioris  possibles,  un  petit  nombre  dc  couples  a  cte'utilisc  quels  quesoient 
les  systemes  de-propulsion  envisages,  qu’ils  sotcnt  a  propcrgol  solidc,  liquidc  ou  hybridc  (voir  tableau  I). 

Nous  avons  vu  que  1’im pulsion  spccifiquc  est  inversement  proportionnellc  a  la  racine  carrce  dc  la  masse  molairc,  dans  le  cas  dc 
systemes  nuJcothcrmiqucs  il  y  a  done  lieu  dc  choisir  dcs  propergols  dc  masse  iiiolairc  la  plus  faiblc  possible,  e’est  pourquoi  Thydrogene 
est  lc  sail  propulsif  utilise  dans  cc  type  duplication. -Pour  fixer  les  idccs  l'cncrgic  inisc  en  jcu  avec  lc. propcrgol  (H2  -  02)  cs:  dc  l’ordrc 
dc  3000  kcal/kg,  dans  le  cas  dc  Thydrogene  chauffe  par  unc  reaction oiuclcairc,  lcncrgic  misc  :or.=jc,' depend  tV  la  temperature  a  laqucllc 
est  portcc  Thydrogene,  par  cxcinplc  a  2000  °K  Aq  =  7  103  kcal/kg 

4  000  °K  Aq  =  7  1 0"*  kcal/kg 
10000  °K  Aq  =  13  10J  kcal/kg. 

ruur'des  raisons’dc  tciiuc  dc  matcriaux  la  temperature  dc  i’liyd-ogenc, nc- pcut  dcp.uscr  2500  °K,  cc  qui  limitc  Timpulsion  spccifiquc 
a  825  sccohdcs.  L’impulsion  spccifiquc  est  donnee  cn  fonction  dc  la  icinpvraiur<'.ct  dc  b  prcssion  sur  b: figure. 2. 


Fig,  2  •  Vacuum  spocifie.impulso  ■  Hydrogen  •  Expansion  ratio  p0/ p0  =  1000 
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1,4  —  fitude  des  divers  systimes  de  propulsion  - 

Dans  ce  paragraphc  nous  analvscrons  bricvement  !c  fonctionnem  nt  de  trois  systcmes  a  prqpcrgol  solide.  liquide  ct  hybridc. 

1.4. 1  -  Systimes  a  propergol  solide  [iSJ 

les  systcmes  a  p'ropcrgol  solide  som  cn  general  simples  putsque  Ie  prqpcrgol  cst  stocke  dans  lc  foyer.  Lc  propergol  cn  general  sc 
compose  de  perchlorate  d'ammonium  (cristaux  de  diatnetre  moyen  de  ICO  p)  enrobe  dans  un  liant  plastiquc  tpolyurctliane,  polybuta- 
diene),  ('impulsion  specifique  cst  augmented  gracca  ladjonction  de  poudrt  daluminium  ^diatnetre  des  parttcules  d  aluminium  compns 
entre  lGct  30  p).  Lepourcemagc  d'alutiiitiiuni  esr  de  Pordrc  dc  18",  lc  pourccnugc  de  liah:  dc  l'ordre  de  15%.  Ic  rcstc  ctantconsti- 
tuc  par  lc  perchlorate  d'ammonium.  La  figure  3  est  unc  coupe  du  propulscur.  Lcs  applications  a  des  vchiculcs  hypcrsoniques-ioncerncnt 
priiicipalcmcnt  des  propulseurs  de  forte  puissance  corrcspondant  ados  etages  “Boosters"  du  type  Titan  IIIC,  e’est  pourquoi.nous 
ctudions  plus  partijulicrcmcnt  cc  type  de  propulscur  (fig.  4).  [51. 


Fig.  3  -  120-Inch  Gotor  grain  design  |5] 


Fig.  4  -  TITAN  III  C  •  Slrap.on  stage  separation 


La  surface  de  combustion  rcgressc  suivsncdes  surfaces  paralieles  a  une  vitessc  vb  =a(T))  p"  fonction.de  b  temperature  du  bloc  et 
'deb  pression  de  sorte  que  !e  debit  issu  dc  b  combustion  esc  donne-par  b  rebtion  : 

»»*  =-Pf<tpKAb 

Pp  est  b  masse  i'olumique  et  At,  b  surface  de  combustion,  1’exposant  de  b  pression  tt  est  inferieur  a  {’unite.  Le  debit  traversant  b 

tuyere  etant  egal  a  m,  =  il  eh  resulte  que  b  pression  de  fqnctionnement  du  prepulse ur  est  egale  a : 
c* 

pi’"  =pP'iC-2&=pl,aC’Kl . 

Ae 

Lc  rapport  geometrique  A'/  fixe  b  pression  pfl ,  dans  b  plupart  des  applications  K/  est  compris  entre  200  ct  400.  La  pression  pa 
restera  constarue  si  b  surface  Ab  ne.varie  pas  au  cours  du  temps  on  obtieitt  an  bloc  neutte.  Pour  realises  une  grande  surface  de  combus¬ 
tion,  il  est  necessairc  d’utiliser  des  blocs  tububires  a  canal  central.  Pour.des  raisons  de  facilite  de  fabrication,  de.manutendon  et  de  prix 
de  revient,  les  blocs  sont  segmentes  comme  indique  sur  la  figure  3.  Dans  b  plupart  des  applications  b  section  a  un  profil  etoile  de 
maniere  a  conservcr  une  surface. constante  pendant  la  combustion  du  bloc.  Dans  !e  cas  de  blocs  segmentes  on  utilise  simplement  des 
blocs  a  section  interne  circubire,  bcombustion  a  iicu  egalement  sur  la  paroi  bterale. 'La  rebtion  preccdente  donnant  la  pression  dans 
le  foyer  est  une  premiere  approximation,  l’ecoulement  des  gaz  dans  le  canal  modifie  b  vitessc  tout  le  long  du  bloc  for.ction  de  b 
pression-statique  p  pres  de  la  paroi  et  du  debit  uhitairc  pv  dans  le  canal  central 

vb  =  i'i  (p,  pv)  . 

La  vitessc  vb  varic  done  tout  lc. long  du  bloc. 

Dans  les  dimensions  elevees  du  propulscur  le  diametre-pouvant  atteindre  6,6  m,(classe  des  zoOin),  la  valeur  de  ia  vitessc  dc  combus¬ 
tion  est  souvent-imposccipar  ^optimisation  dc-l’enscmble.  En  premiere  approximation  on  peut  admettrc  un  rapport  constant  entre  le 
rayon  du  propulscur  R  et  l’epaisseur  brulec  IP  dc  sorte  que:R/t>4f|i  =  constantc.ft*  etant  lc  temps  dc  combustion).  Une  augmentation  du 
diametre  de  l’engiri  conduit  a  avoir- dcs  temps  de  combustion  plus.longs  a  moins  d’utiliscr  des  propcrgols  a  vitessc  de  combustion  elevec. 

Les  parois  dc  I’enveloppc  sont  . protegees  par  des  inhibiteurs  qui  sont  cn  general  des  matcriaux  ablatifs.  L’importance  dc  ccs  inhibi- 
teurs  est  rebtivement  acccntuce  dans  le  cas  des  propulscurs  de  petite  puissance,  cettc  importance  diminue  lorsquc  la  uillc  du  propulscur 
croit,  dc  cettc  maniere  on  peut  prevoir  cote  tuyere  ct  dans  la  zone  de  jonction  des  segments  dcs  cpaisscurs  d’  inhibiteurs  assurant  une 
protection  totalc  de  1’cnvcloppe. 

L’allumage  du  propcrgol  est  assure  par  un  petit  propulscur  caractcrise  par  son  debit  ir6/  et  son 'temps  de  fonctionncmcnt  tbt. 
Lc  debit  >hbt  conditionnc  lc  transfert  dc  chalcur  a  la  surface  du  propcrgol,  lc  temps  d’allumagc  par  cxcmplc  est. egal  a  : 

ta=k(dz)'-’1 

”'bl 

Ap  etant  ia  scction  dc  passage  dcs  gaz  dans  lc  canal  central  du  propulscur  principal.  Gcncralcmcnt  lc  quotient  mbh'nblcA  debit 
nominal  du  propulscur  principal  nu  dc’oit  du  propulscur  d’allumage  est  de  I’ordre  dc-10,  cettc  proportion  diminue  lorsqjc  la  dimension 
du  propulscur  augmcntc.  Lc  temps  tb,  est  fonctiori  du  temps. desejour  dcs  gaz  dans  lc  foyer,  dc  t„  ct  d’un  temps  rclatif  a  la  montcc  cn 
pression  dans  lc  propulscur.  L'orgamsation  dc  lMcodlcincnt  a  la  sortie  du  propulscur  d'allumagc  cst  importante,  i!  faun  cn  effet  que  les 
produits  chauds  issus  du> .propulscur  d'allumage  viennerit  lc  plus  possible  cn  contact  aycc  la  surface  du. propcrgol  principal. 

L’cvolution  dc  la  pression  pendant  la  phase  d'allumage  depend  de  mb,„tb,  ct  egalement  dc  la  geometric  interne  du  canal  ccntral'ct 
dc  la  tuyere  ainsi  que  dc  la  nature  du  propcrgol.  Cette  evolution  est  sensible  a  1’cffct  d’cchcllc. 

La  tuyere  est  cn  general  constitute  pat  dcs  matcriaux  ablatifs,  lc  graphite  pyroiytiquc  etant  utilise  au  col.  Avcc  les  propiilscurs  dc 
grande  dimension  on  note  une  ablation  importance  du  col  de  b  tuyere,  la  pression  evoluc  cn  fonction  dc  la  surface  du  col  • 

l’°( 0  -  [dc(e)ii^,  , 

M° )  Ac{i)' 

I.’cffct  est  minimum  loisque  I’exposant  dc  la  pressien  est  nul. 

Dc  memo  la  pousscc  varic  coimncj 


Bll  -  [d<dgj]  >•" 


la  pousscc  nc  vatic  pas  lorsquc  I'exposant  est  nul  d'oii  l'mtcrct  dcs  propcrgols  solidcs  a  vitessc  Jc  combustion  independante  dc  la  pres 
sjon.  Si  i>,  est  la  vitessc  d'ablation  du  col  lc  rapport  dc  section  est  cgal  a  : 
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La  cons  tame  de  temp*  6  -D,/2»i  ou  est  Is  vitesse  d’abbtion  moyenne.  depend  de  la  dimension  de  la  tuyere  par  Dc,  »*,  etant 
peu  modifiee  par  1’cchelle  de  b  tuyere,  l’effet  d’ablatton  eon:  d’autant  moins  sensible  que  !e  diametre  de  la  tuyere  est  grand.  La  ritesse 
d’ablition  au  col  est  fonction  de  deux  effets,  un  effet  therroique  transfer:  par  convection  et  un  efi fet  chimique  a  la  surface  de  la  tuyere' 
(oxydation  dans  !e  cas  du  graphite). 

Avant  de. quitter  Its  problems*  relitifs  a  b  tuyere,  indiquons  les  tuyeres  incegrees,  fc. convergent,  penetrant  dans  ie  canal  central, 
cette  configuration  s'accompagne  en  general  d’une  perte  d'impulsion  spccifique.  La  modification  du  vecteur  pousscc  est  ob’renue  soit  par 
injection  dans  le  divergent  d‘un  liquide  (gencralement  N204)  soit  en  depb^ant  une  partic  du  convergent,  le  col  et  le  divergent,  la  liaison 
(convergent  —  enveloppe).  etant  assures  par.un  joint  soupie  qui  bien  que  transmettant  I’effort  axial,  peut  se  deforrocr  iateralcmcnt. 

Lex. problemes  de  tenue  mecanique  du  bloc  pendant-ie  stockage  sous  leffet  de  l’acceleration  et.durant  b  mon.tce  en  pression 
doivent  ctre  pris  en  consideration.  Dans  la  plupart  des  propergols  solides  modernes  le.liant  plastique  enrobe  a  la  fois  les  cristaux  dc 
perchlorate  d’ammonium  et  les  particubs  d’aluminium.  Le  pourcentage  dc  lunt  etant  infericur  a  20%,  il  faut  que  la  matiere  plastique 
possede  de  bonnes  proprietes  a  j’enrobage  pour  que  les  qualites  mecaniques  soient  acceptable*.  De  plus  l’enveloppe  et  le  bloc  n’onr  pas 
Ees  memcs  proprietes  et  la  liaison  est  assures  par  une  couche  de  matiere  plastique  (liner).  Les  contraintcs  principals  sonc  de  trois  ordres: 
thermiques,  lor s  de  b  misc  en  pression,  bloc  soumis  a  une  acceleration  (stockage  et  voi).  Les  contraintcs  thermiques  apparaissent  dans 
le  cas  de  blocs  colics  ;  le  bloc  etant  polymerise  a  une  temperature  superieure  a  sa  temperature  destockagc,  au  cours  dc  son  refroidisse- 
ment  il  tend  a  se  contracter.  La  mist  en  pression  dilate  1’enveloppe,  ce  phenomene  negligeable  avec  les  cnveloppcs  ntctalliques  est 
beaucoup  plus  important  avec  les  enveloppes  constituees.par  des  fib  de  verre  bobines  (roving).  Une  acceleration  longitudinals  crcc  des 
contraintcs  de  cisaillement  maximales  a  la  peripheric  du  propubeur  et  proportionnelles  au  diametre  du>propubeur  et  a  I’acceleration,  cet 
effet  peut  devenir  important  avec  des  propubeurs  de  grands  diametre*. 

-Ce  type  dc  propulsion,  comme  nous'lbvons  signale,  est  surtout  interessant  com  me  etage  0  (strap-ony  gencralement  ccs  propulscurs 
ne  sonrpas  recuperes  (expendable  solid  systems^.  Pour  des  raisons  de  logistique,  deprix  de  revierit,  ijs  sont-utilises  sous  formes  de  seg¬ 
ments  (3,  5  ou  7)  chaque, unite.de  propulsion  pouvant  ctrc  groupee  cn-seric  (cluster).  La  figure  S.iridjquc  la  charge  utile  corrcspondant 
a  trob  mbsions  (105  NM  circular  orbit  eastern  test  range  -  105  N  M  circular  orbit  western  test  range  -  200  N  M  circular  orbit)  le 
deuxieme  etage  etant  le  2*mc  etage  Saturne  IV  B.  le  diametre  etant  de  120”. 

Performance  summary  120"  motor  cluster 


Standard  S-iVB  second  stage 


Fig.  5  -  Performance  capabilities  of  composite  vehicles  (12) 


1,4.2  —  Sys times  &  propergol  liquide 

Les  sysfemes  a  propergol  liquide  utilisent  pour  la  plupart  deux  ergob .  le  comburant  et  lc  combustible.  Un  rcl  systemc  cst-sJiema- 
tisc  sur  la  figure  6,  leur  structure  est  beaucoup  plus  complcxc  que  cello  acs  systemes, precedents.  Coml>ut..nt  ct  combustible  sont  stokes 
dans  des  riscryoirs.  un  systemc  d’alimcntation  soit  a  pression  gcncratricc,  soit  a  turbo  pompe  introduit  les  deux  liquidcs  dans  lc  foyer 
parl'intcrmcdiairc  du  systemc  d'injcction,  les  liquidcs  sont  pulverises  ct  brulcnt  sous  fotmc  dc  fines  gouttclcttcs,  !c  temps  dc  combus¬ 
tion  dtant  ddfini  par  Ie  temps  de  combustion  des  gouttes.  La  combustion  s’cffcctuc  scnsiblcmcnt  a  pression  consume,  les  g,  a  brulcs 
sont  ensuite  detendus  dans  la  tuyere.  Un  des  crgols  est  cn  general  util'sd  pout  lc  refroidissement  dc  la  parol  constituant  lc  foyci-ct  la 
tuyere. 

Cc  syycmc'sera  ctudic  avec  beaucoup  plus  de  details  dans  un  cas  particular  qui  seta  celui  du  propergol  Mydrogcnc  liquide  - 
Oxygenc  liquide  (voir  §.  11)  e’est  pourquoi  nous  rcstons  ici  dans  les  gcndralitds. 


Lcs  divers  systemes  utilises  dependent  dcs  proprietes  physiques  des  ergols  e’est  pourquoi  on  distingue  trois  types  de  systemes 
simantque  lcs  ergols  sont  stockablcs  au  niveau  du  sol  terrestre,  stockablcs  dans  l’cspace  ou  cryogcniques.  La, figure  7  donne  quclqucs 
mis  de  ccs  ergols  avee  l’intcrvallc  de  temperature  rclatif  a  la  phase  liquidc  de  chacun  des  ergols. 


Fig.  7  -  Liquid  propellent  classlficotion 

La  structure  des  differents  systemes  est  lice  au  dispositif  utilise  pour  l'alitncntatiun.  Dans  1c  cas  d'unc  alimentation  par.prcssion 
gcncratriec  constitucc  par  uu  gcncratcur  de  gaz  chauds  ou  froidspermettant  de  pressuriser  lcs  reservoirs  ct  dcchasscr  lcs  crgols-vcrs  lc 
fo7cr,  l'cnscmbic  cstbeaucoup  plus  lourd  que  dans  lc  cas  d'unc'aliincntation  par  turbupompe.  Pour  fixer  lcs  idccs  nous  donnens 
(tabl.au  III,  unc  tuinparaison  dcs  poids  pour  trois-types  de  prupcrgols  mentionnes  prcccdcmmcnt  (cryogenique  Fy  -  Hj,  stockablc  au 
sol  NjO.,  A  50,  et  pour  lcs  deux  systemes  d'alimcntation,  pompc  ct  pression  gcnciatricc,  pour  unc  mission  particulicrc  (mission 
orbu.de  autour  de  Mars,  [7|.  Lcs  systemes  a  pression  gcncratriec  sont  bcaueoup  plus  lourds  que  lcs  systemes  a  turbopompe.  Lcs. proper 
gols  cryogcniques  con'duucnt  a  des  ensembles  plus  legers.  Ccs  icsultats  deperdent  bcaueoup  du  eritcre  ehoisi  pour  optimiscr  lc  systemc. 
La  mission  etaut  eoiinue  (aeeroisscincnt  de  vitesse,  charge  utile,  on  peut  optimise!  par  rapport  a  la  masse  de  tout  l'cnscmbic,  e’est  lc 
eritcre  de  l'lngcmciir  ou  encore  par  rapport  au  prix  de  rcvicnt  de  l'cnscmbic,  ec  qui  eonstituc  lc  eritcre  du  finaneier.  L’optimisatlon  par 
tapport  au  .  out  peut  e!,auger  le  elassement  precedent,  lcs  dispositifs  d'alimcntation  a  pression  gcncratriec  pouvant  eonduirc  a  dcs 
ensembles  plus  lourds  inais  mcillcur  inarchc  que  les  dispositifs  a  turbopompe. 

Les  pioblcuics  poses  par  les  propergols  cryogcniques  scront  examines  au  paragraphe  2  ct  pour  lcs  autres  classes  nous  allons  simple 
inent  fairc  undnventaire  de  ccs  prohlcmcs. 

Lc  groups  reservoir,  eonstituc  pai  le  reservoir  de  combutant  et  cclui  de  combustible  pose  dcs  problcmcs  tcdinologiqucs  cn  ec  qut 
concerns  la  teiiuc  mceanique,  la  eoriosioii  avee  certains  comburants,  lc  baliotteiiiciit,  l'aliincntation  quelle  que  suit  la  pusitiundc  la  fusee 
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et  son  acceleration,  !es. reactions  .della  surface  avec  les  gaz  issus  du  gencratcur  permettant  de  mettre  les  reservoirs  sous  ' prcssion, 

Lc  systeme  d 'alimentation  doit  etre  lc  plus  legcr.  possible  et  pour  cela  utiliscr  unc.combustion  auxiliaire  dc  nianicrea  chauffer  les 
gaz  introduits  dans  lc  reservoir.  On  utilise  dcs  gcneratcurs  a  propcrgols  solidcs,  les  gaz  brulcs  ctant  refroidis  par  unc  injection  d’eau. 

TABLE  Hi 

COMPARISON  OF  WEIGHTS  (IL)  FOR. PRESSURE-FEED  AND  PUMP-FEED  SYSTEMS  FOR  MARS  ORBITER: 


PropitUion  module 
element 

F ,/!!, 

0F.7C1I, 

NiOi/A^O 

Pump- 

fewi 

Prenaure- 

fed 

Pump- 

-;Wc  - 

Preaaure* 

fed 

Pump- 
fed  , . 

Prewure-- 

>  M 

Structure 

382 

430 

396- 

414  ^  . 

'  370  '' 

3S0'’ 

Propellant  feed  assembly 

W6 

9S4 

477- 

533 

3-51 

345 

Preuurizatloii  *y*tem 

30 

176 

54 

115 

24 

191 

Engine  ayttem 

152 

37.V 

152 

380 

158 

^330 

Contingency 

125 

197 

109. 

*44 

90 

120  s 

Reaiduala 

217 

,316 

163 

201 

14V 

162 

.k-eifornianceraaerve 

73 

.107 

.75 

.  l(« 

137 

138 

Propellent  "  >. 

5,537 

6,  598 

6,446 

7,ai9 

8.2S0 

8,879 

•Total  module 

7,238 

0,194 

7,874 

8,962 

0.535 

.10,560 

*  ~ 

VC.  - 

Le  systeme  d’injection  des  crgols  dans  le. foyer  cst.la  pattie  la  plus  delicate. du  systeme,. a— .-role  e.t  double  :  introduce  dans, la 
chambre  un.  debit  coimu  de  comburant  et  de. combustible  et  realiser  une  borme  pulverisation  dcscrgols  pour  diminucr  le  temps  de 
combustion,  dc.cc  systeme  dependent  1’cfficacitc  dc  la-combustion,  lc.transfcrt.de  clialcur  Ada  paroi.da.'stabilitc  dc  la  combustion.. 

Lc  foyer  ctlla  tuyere  ne  posent  pas  de  pfdblcmcs  particulars. -La  ehambre-cst  constitute -par  umfaisccau  dc  tubes  dans,  Icquel' 
lirculcntd'uri  des  crgols,  l’efficacitc  dc  I'ccjiangcur  a  pu  etre  amelioree  ct  Jes  profils  dc  tuyefe  nneux -adaptes  a  thaque  mission  ont.pu 
etre  realises  (tuyere;  cucoquetier  par  cxcmplc). 

Lesiprqpcfgols  utilises  son'  cn, general  hypcrgoliqucs  c’est.a-dirc'qu’ils.s’ehflammciit'aycc  un  dclai  dc  l'ordrc  dc  la  niillisceondc 
lorsqu’ilsjlsoiit-encontact.  la  sequence  d’ajlumagc  cst  de  ce  fait  facilitcc.-La  misc-en  route. dcs  systemes  Ap.qpergol  liquidc  est  toujdurs 
dclicatc'ct  uii  grand, isoin  doit  etre  apporte  au  rcglagc  dcs  dcbits.dc  comburant- ctdc  combustible  pendant  la  phase  d’allumagc  et  la 
mdhtce  cn.prcssioivdanslc  propulscur. 

-tii  stabilite  de  la  combustion  demeurc  un  problcmc  iinportanu.du  dcvcloppement  dc  ccs.cngiiu.  Les  instabilitcs  de  basse  frequence 
son:  lices  au  temps  de  Combustion  dans  Ics;foycrs  ct.rcsultcnt  d’un  couplagr.  cntrc  les  fluctuat.ons  de  prcssion  ct  dc  pous^ec  avec  lc 
deplaccmein  de  la  structure  cntrainant  des  fluctuations  de  dcbii;(cffet  Pogo), 

Lc  mode  tangenticl  est  le  mode  acoustique  lc  plus  dangcreux,  il  correspond  a  des  instabilitcs  dc  haute  frequence.  Ce  type.-peut  etre 
supprime  en  utilisant  dcs  baffles  places  radialcmcnt  dans  lc  plan  d’injection: 

1,4.3  --  Systemes  hybrides  -  [fi) 

Sous  sa  forme- classique  lc  systeme  hybridc  comportc  uh  combustible  solidc  stock’d  dans  lc  foyer  ct  un  comburant  liquide,  le 
rapport  de  melange  comburant  combustible  n’est  done  pas  prcrcglc  maL  va  deperidre  dcs  phciiomcncs  dc  combustion.  G-cst  done  au, 
depart  une  complication  par  rapport  aux  autres  systemes  mais  par  aillcurs  des  avantages  inlict cuts  a  cette  solution  apparaissent,  comine 
la  facilitc  dc  fabrication,  la  sccuritc  dc  fonctionncmcnt,  1’cffct  d'cchclle,  la  niqdujatioij  de.poussce.  Nous  allons  dderire  quatre  problcincs 
qui  nous  paraissent  fondainentaux  dans  le  cas  duplication  a  dcs.vehiculcs  hypersoniques  a  savoir : 

—  la  combustion  du  solidc, 

—  I’organisaticn  dc  la  combustion,. 

—  la  modulation  dc  la  pousscc, 

—  la  conception  de  propulscurs  dc  forte  puissance. 

1,4.3. 1  -  Combustion  du  solide  - 

Sous  une  forme  schcmatiquc,  on  peut  imagincr  qu'entre  lc  comburant, gazeux  circulant  da. is  ic  canal  central  ct  lc  combustible 
solidc  (fig.  8)  sc  situc  unc  zone  dc  combustion  ayant  lappat-cncc  d'unc  flaiiimc  dc  diffusion.  La.  turbulence  presente  dans  cette  zcnic 
conduit  A  unc  zone  dc  combustion  epaisse,  hctcrogcnc  ct  i!  est  difficile  dc  pallet  dc  combustion  dans  unc  couclie  liuntc  mats  plutut  dc 
combustion  dans  un  ecoulcinciit  stratifle.  Dc  tres  nombreux  travaux  sour  consaercs  a  1,<  determination  dcs  lois  regissant  la  vitcssc  dc 
regression  du  solidc.  La  fayuii  la  plus  simple  pour  avoir  unc  idee  dc  la  vitcssc  dc  regression  est  dc  prendre  un  bloc  c\  Imdriquc  a  canal 
central  circulairc.  En  cours  dc  combustion  1'cvoLtion  du  diametre  D  du  canal  ccnttal  cat  asscz  bleu  rcprcsciitcc  par  unc  !oi  le  la  forme. 

IT  =  D'o  +  kt 

oil  D0  «t  lc  diametre  initial  u  ct  k  dcs  parainctrca.  La-vitcssc  de  Egression  ift  deduite  dc  cette  loi  est  unc  function  priiicipaleincnt  dc 
deux  parametres :  la  prcssion  p  ct  lc  debit  unitairc  G  =  pu  tie  sorte  que  : 


i'*  =  bpn(T"  . 


.3*. 


B 


Oxidizer  +  Burnt  Gases 
Combustion  zone 


Fuel  +  Burnt  Gases 


Oxidizer 


Diagram  of  combustion  (gaseous  oxidizer) 


Diffusion  flame 


Pitr-roucd  flame 
solid-litjaid 
reaction  zone 


A  Solid  fuel 

#  '  r  / 

///////  /V/ 

The  oxidizer  is  injcctcd  in  liquid  phase 


Fig;  8  •  Structure  of  the  combustion  zone 


Dans  la  plupart  dcs.propulseurs  hybrides  in  est  voisin  dc:0.5.  L’exposant  r»  par  centre  cst  plus  faible  et  cst  compris  entre'O  et  0,3. 
Ccs  lots  donnarit'ia  vitesse  de  regression  permettenr  d’expliquer- le  fonctionnement  du  propulscur  et  definissent  le  rapport  de  melange. 
A  pression  constant'e  avee  m  =  0;5,  le  rapport  dc  melange  est  constant  si  le  rapport  Pty/Aj.  'du  perimetre  P  dc  b  section  du  canal 
ccniral;a  la  surfacciAp  cst  une  constantc.  Lorsqiic  le  czual  cst  un  cylindre  circubire.  Ply/ A?  =2/s  et  cst  done  indepcndanc  du  diame- 
tre  D  du  canal.  Pourdcs  geometries  plus  complexes  b  nctttralitc  du  bloc  est  obtenue  si  !c  produit  f6.-)test  jnair.tcnu  constant. 


1, 4.3.2  -  Organisation  de  la  combustion 

.Un  bon  .fonctionnement  du  foyer  ncccssitc  une  vitesse  dc-  regression  du  bloc  suffisantc  mats  cgalcmcnt  un  melange  efficace  du 
comburant  et  du  combustible  dc  manicrc  a  o’btenir  une  combustion  complete.  Un  bon  rendement  de  combustion  nc  peut  ctrc  obtenu 
quo  par.  une  organisation  convcnablc  dc  la  combustion.  Dans  Ics  configurations  actuellcs  et  suivant  b  mission  du  propulscur,  quatre 
techniques  orit  etc  utilisccs  schematisccs  su:;la  figure  9.  Une  configuration  possible  adoptce  a  1'ONERA  consistc  a  placer  i  unc  ccrtainc 
distance  du  fond  dc  chambrc  un  diaphrsgmc  qui  divisede  bloc  cn  dcux-partics,  lc  role  de-la  chariibrc  ainont  cst  de  vaporiser  rapidcrr.cnt 
le  comburant  liquidc  et  d’envoyer  dans  la  chambrc-avai  eu  jet  dc  comburant  chaud  tres  turbulent  qui  intcnsific  Ic  mebnge  ct  augmente 
dc  manicrc  sensible  la  vitesse  dV.blation.  Dans  une  deuxiemo  configuration,  on  realise  Ic-mclangc  a  l'cxtrcmitcraval  du  blot  en  plaint 
des  grilles.  On  peut  aussi  dan.a  une  troisicnic  configuration  avoir  un  obstacle  liquids,  obtenu  par  une  injection  sccdndsirc  dc  comburanr. 
Enfin  dans  la  quatricnic  configuration,  dcs  obstacles  fiuidcs  sont  matcrialiscs  par  des  jets  venant  perturber  lccoulcmcnt  ccntral  (cas  d*uhc 
tuyere  intcgrcc). 


Fig.  9  •  Devices  for  mixing  and  combustion  intensification 


1, 4.3.3  -  Modulation  dc  la  poussdc 

ll  cst  scduisant  a  priori  dc  modulcr  la  poussec  d'un  systcine  dc. propulsion  hybrids  par  Ic  debit  dc  liquidc  injcctc  Si  nous  multiplinns 
par  cxcmplc  lc  debit  dc  comburant  par  k,  lc  debit  unitairc  G  dansjc  canal  central  est  multiplit  par  fc,  la  pression  dans  lc  propulscur  cst 
cgalcmcnt  multiplicc  par  k,  ll  cn  rcsultc  que  le  debit  du  combustible  cst  nudtiplic  pat  k"tm .  Commc  in  cst  dc  I'ordrc  dc  0,5  il  faut 
done  pour  que  lc  debit  dc  combustible  sou  inultipiic  pat  k  que  I'cxposant  n  soit  cgal  a  0,5,  nous  avons  u  que  gcncralcmcnt  n  cst 
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1.43.4  —  Prcjsibcnr  pjbfUi  fttfoefe  petssic 

I>2ss  ce  ess  peer  tagsesi^tk:  cshiiida  ccnbrijGbis-  tts  jase:s3f.«  iwtt*e'de  gggthgsago  eo  ciSjow  dn  hiest  a  pieozsrss^zv- 
fieHi  &cci^aitSJt  c«3t  ssGekktz 

oti  p//  <S5  b  dcnjiie  da  combustible.  .b  snrfjfe  iocaat  iTttoatna!  de  gas  eVjy**. 

Ea  pstEBst  jppfiaisaaoa,  c»  peel  prea&e/pcsr  C  le  aftteiaks  C4  de  cotsheerans  dans  la  ikcm  amte:  ea  bloc  &  ccabsss- 
dKe.  e’est-i-dite  a  !’«t.ce  iipiopa-setir,  de:so«e  qse.fc  drbitsts/  a  pose  espressioa : 

dessgjiant  ^  debit  masse  di  cpcsbursst  el  Lt  section  de  passage  des  gas.  B:en  que  dim  ctitims  cas  I'eaptusant  re  peitse  attesridre 
0.4,  la  -.aieur  m =03  est  la  phis  ecerralement  rencc&iree  svr  propalseur.  Un  foacdoanemeat  a  prsssioa  coasraate  cccduit  aloes  a 
I’cspresaon  ssiitinte  pour  le  debit  rhnr  locsqee  la  seesion  de  passaze  da  bloc  est  .da  type  cylindriqtie : 

mu  —C&H  -y£x,y/mt  L 
V'dp 

a  ctant  ia  consume  d'ablatitm  du  combustible.  P  le  peri  metre  de  la  section:de  passaged  L  la  lopgueur  du  bloc. 

On  roirdqnc  que  s:  la  site ssc  d  ablation  est  unifenue  le  long  du  bloc  le. rapport  de  melange  optimum  sera  conserve  pendant  toot 
le.tir  si  PnfAp  rcste. constant: 

Le  choix  de  la  geometric  doit  tenir  comptc  en  premier  lieu  de  cette  condition. 

Une  configuration  a  13  perforations  a  section  trianguijire  {la  base  du  mangle  etaht  crcokre,  qa'.  sera*  la  plus.pratiquc  daps  un 
effet  dVchelle  vessai  d’uae  seule  perforation,  puts  multiplication  pour  obtenir  i  cchelle  unite,' n’esr  pas  neurre.  ie  rapaert  PlyfX^ 
decroissant  dans  des  proportions  notables  au  cours  du  tir  (de  1'ordre  de  20%). 

La  configuration  a  14  perforations  choisie  par  UTC  est  neutrc  sous  ceftaines  conditions  [91 : 

Si  Pon  suppose  cn  effet  que  le  schema  du  bloc  est  celut  represente  sut  k  figure  10,  Its  relations,  pemtettant  de  calculcr  l»s  d-mon 
stons  de  la  section  de, passage  al'eut  initial  sont-lcs  suivarites  (le  parametre  etantJe  rapeort  V.R  l  !  cpaisscur  de  combustion  au  rayon 
du  bloc)  : 


—  section  dc  passage  : 


apo  ='VI3~ |’)*  (Q  " 7) "  (cotg y -  cotg  0)  +  ^  01 
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■  wneattre; 


+  gfrwgT-Cttgij;  +  L  Oj 


Dans  os  tbs  apsaicss  t  tc  7  *s@s  li-tlea.  pu  b  rs&ttkes  : 

11— 2rsBs 
i_W%  X 

£  *  « a0  ’ 

.v  . 


sia?= — !L. 
f  R=;&* 


Sj  i'.tg  tpe  J*asiiiaoo  jtffKia  ninai  tb  stafiCH  panBeb.  lepaisseur  Wclee  a  iltuiasi  r  cmc  r,  tc 

rapjoec: 

jt  (tji  _  Pa  ■*'  211  ^ 

v/^  v<*»" *p»  I "  n  (.v+i*  g 

«Jott  cite  cousant  quzed  |  ratte  as  corns  de  la  combustion.  pa  ct  ecan:  foaciiao  tie  l»’/R.  3  existe-n.fait  cae  val-tir  tie  lilP 
poor  bqueBe  cc  rapport  at  conserve  au  cocrs  do  tir  ;  eetce  nbi  est  It^rcncn:  stpakotc  a  0.15  poor  X  =13. 

Cette  nfosetne  pence:  done  de  realiser  cm  quasi  netitraKtc  cn  se  plafant  au  vcismage  de  liVR  =  0,15. 

Dae  autre  condition  iieponanre  a  respecter  dans  h  ehoix  d’tme  geometric  est  iobtentton  d'an  boa  coefficient  de  remplissage.  ce 
coefficient  cunt  deftni  a  partir  de  la  section  de  passage  initials  : 

C= i-ffe. 


Les  variations  de  ce  coefficient  enibnetten  (L-llVR  son:  representees  sui  la  figure  11  et  accuscnt  un  maximum  asscz  plat  pour 
tlVR  =  0.166. 


U5 

c  ,:;l  4 


f  (ra)  I 

■r  10  1.00 

I  f 

C.80  8 

10.75 

0.60  6  ■ 


0,40  4 

:  0.25 

0,20  2  ■ 

0  ')  i0 


,,SV. 

\i 


0.15  w/R 


Fig.  11  .Voriation  of  the  operolionoi.'pcrtrmeters  of  0  motor  with  14  perforations  os  o  function 
of  thickness  w/R 

On  vott  done  que  pour  ll’/R  =  0,15.  on  aura  tie  plus  un  coefficient  de  remplissage  voisin  du  maximum  [Cml,  =  0,85/ 

I.c  rapport  It«R  ctant  fixe,  I'cpaisscur  dc  combustion  If  est  tmposec  par  1c- temps  de  combustion  »*  ct  deduite  de  ''intcgralc  . 


,  _  (•'*’  dr 
*  3°  vb  ’ 


at  cc  la  configuration  cn  roue  dc  cliarrctte  adoptee  pa:  l.TC.  on  obttent  alors  la  relation  suivatitc  reliant  1c  temps  /  a  I'cpaisscur  biulce 
ctR  : 


hrst^eL,.  v^TWI. 
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h  feoctsaa  d$  elR.  rcpmcstee  rr  le  second  tasensbee  dens:  ctrc  ptaic.csa:  Jai«ea  f/R=0f«i:5=0.t!f/R.=  ii?i!  p®r  »—*>,« s 
obcics^  fiaketMi 

X  et  f»7&  cast  fixer.  a  eiastteae  coqkukc  spcciSqac  da  propergol.  He  debts  «na  etast  nxepsar  Is  presses  3  .©btenissassi  qse  pa-  ties- 
pejoofi  spedS^sc  ct  le  njpott  ce  ns tinge  cnrre3pqcdaar  da  prcpcegd.  ifejf  ropta^iuoc  da  pjopaijecij  b  Khtsss 

peeeedetste  perroe:  de  taJdskr  is  rayed  cs  Woe  et  fepasseur.H*. 

La  Icbjkct  i  da  Woe  est  dcdoiadfU  ttliitw  (1)  ataVcatt  deu  le  ns  general  oa  t?/R  B!  tSfferess  dc  0.15  : 


■L-a s'- 


!d  lectres  surl%siees  cdsre^sosdtct  1  dcs  «b cii  rsoyesnes  «  rs  ‘  designan:  fe  rapport  de  mebngerrrjJ-/r*:#.  , 
Enfin  il  est  possible  de  determiner  Is  raktsr  da  pnoetre  dc  snSsnsde 


Kn=S-r,lAe 

dependant  aa  meRe.dtre  que  la  longueur  L  du  rapport  It’/R  dice  (par  l’intermediatre  da  ravoc  R.  I>ans  l’etat  present  de  !a  teemwque, 
K«  doit  etre  superieur  ou  egal  a  2. 

Considerons  le  proprdseur.de  51 000  daN  de  poussec.  Si  I’on  adopts  comme  donates  relatives  au  propergee  fes  vakers  savantes  : 

prtsston.de  fonedotincment  25  bars 
rapaort  de  melange :  0,620 
rippoct  de  detente :  -40/1 
C/r  pratique  au  so! :  1,47 
7,  pratique  :  25.3  s 

Uensite  du  combustible :  1,13  (50%  d’Al) 
temps  de  combustion  :  12G  s, 
diamdtre  dubloc  :2m 

la  relation  (1)  pertnet  de  calcuter  !a  consume  d’ablarion'et  de  represeriter  sea  wruriqns  eii  fonedon  de  KIR  (fig.  11).  Le  poduir 
a\fm~a  tb  etsnl  connu.  il  est  posable  de  caiculcr : 

.  p  R  If 


et  de  tepresentcr  b longueur  Lv  du  jiropulseur  cn  fonedon  de  ItVR  (fig.  11).  Nous  avons  porte  cgalement  sur  cette  coutbc  les  valeurs 
du  parametre  Ku  -  On  con?  tax  que  Is  valeur  K/R=, '  rcr.ue  prcccdemment,  conduit  a  une  vaJcur  dc  'K»  acceptable  :  Kn  y2dk 
unciiongueur  L ,  mm.male't;3  ~  6,2  m.  Li  coiytantc  t.rope^ol:sersit  de  I’ordre  de  MO*4  (mIkg-,/V,,s)  cc  qui  correspond,  pour 
'un  debit  unitairc  moyen  de'156  kg/m1  s  a  one  Vitesse  d'abbtion  dc  1,25  minis.  Cc  propuUcor  dc  910KN  est  pris  a  litre  d'exempie. 

La  misc  au  point  d’un  tel  prdpuLeur  peut  se  faire  par  tir,d’c«...ents  comme  indique  sur;b  figure  12  dc  manierc  a  cor.naitrc  les 
vitesses  d’abbdon  sur  une  seule  perforation  et  a  red u ire  1c  pdx.dc  rcvient. 


Fig.  12  •  .Phasos  of  the  domOnstrolion  program  fw-the  development  of  a 
hybrid  motor  giving  o  tlirust  of  V10  VN)  (L  -  6,5  m  •  <f>  -  2  m 
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II  -SYSTfeME  CHIKiqUE  A  iROPERGp^HYbHpGiNiLIQUIDE-OXyGtNE  tiayipE 

Ce  type  de  propulsionvistplus  particulieremeritadapte  aux  vchiculeshypersonjqucs  ct.sera  vraiscriiblablemcni  !e  systcmc  utilise 
dans  la  prochaine  decade  aussi  nous  a-vt-il  parii  bon.de  detailjcr  qiiclquci.  ptoblemesspecifiqucs  de  cc,.p'ropcrgol...Les  proprietes  physiques 
de  ces  deux  ergols  sont  consignees  dans  lc.tablcau  ci-dessous  : 


. 

Hydrogcrie-  * 

Oxygcr.e 

masse  molatre  (g/mole)  ' 

l  2,016 

32  ; 

densite  au  point  d’cbullition 

*  0,0708- 

X;U4  - 

.point  de  fusion  (1  atm)  (°C) 

i  ^259,1  ; 

;  -  -218, V 

point  d’ebu!i;tion.(l  atm)  (°C) 

-252,7 

.  f  , 183(0  "  ; 

chaieur  de  vaporisation  (1  atm) 

:  107;1 

50,9- 

(keal/kg) 

-  chaieur  specifique  (ebullition) 

2,87 

0,406 

(kcal/kg.°.C) 

; 

■  conductivitc  tbermique 

0,284  10-3 

6,019  10-3  ; 

(cai/cm  sec  °C) 

!  pression  critique  (atm)  ; 

*  .12,8 

49,7' 

temperature  critique  (?C) 

-  239,9 

-118,8 

11,1  —  Performances' 

Les  perfoimarces  sont  rcperces  par  le  rapport  de  irielangc'm  =  debit  dc  combustiblc/dcbit  dc  comburant.'pu  son-inverse  r  =  1/m  . 

Lc.  rapport  domclarigc  stccchipmetrique  m,  e$tcgal:aiS/!«i  =  0,125.  La  ricliess e;v>  =  m/m,  cst  cgalcmont  utilisec. 

L’impulsion  specifique  est  dorincc  en  fonction',dc,<£,sur  laCfigurc  13';  La  courbe  en'.uait  plcin  coVrcspond'a.-l’bypotlicse.d’une  deten¬ 
te  a  composition  en  equilibre  ct  la  com  be cn  tircts  ;'a.  une  composition  figee.  Lesicourbcs  oonnecs  correspondent- a  des  pressions  dc- ., 
10;20  ,40,et.70  atm, -Impression  «  sortie  etant  dc  1  atm,.  Le  rnaximum  dc  pcrfbfmances;sc.situc  entire  une  richesse-dc  1,4  a?2;5  e’est- 
a-dirc  entre  un  rapport  de.  melange  m  ,-onipris  entre  0,175  ct  0,312  ou  encore  r._ 5,7  ■=•  J^La-tempcraturc. de  fih-de  combustion T0. 
n’est  par  tros  clei'de  ct  baisse  rspidement  lorsquc  i p  augmente  (voir  fig.  14).  Cette- constatation- est  tres  intcrcssantc  lorsqu-on  desire 
refroidir  la  paroi  par  une  injection  d’liydrogcnc.  plus  importante  aila'pcripheris  dwpjan  d’injcctiomdc  manic.c  a;-crecr,  pres  de  la  paro: 

ifluxrcductcur  froid,  l’impulsion  specifique  parcontrc,  n 'est;  pas  .tres  sensible  'a  cettc  augmentation /dejalicltcssc.  Le  rapport  dc 
section  varic-a;  "'-.(e.rapport  ds  detente  p0/pe  suivant.une  loi  de  la.fbrme  e,  =.i^&)a  .-Cette  rcladon.est'trcscUtilc  lorsquc  Ton  desire 
optimiser  U  tuyere,  (fig.  15);  ' 

D.iiis'lc  domainc  dcs  haures  prtssions  l’impulsion  specifique  est-donhec  sur'la  figure  16  dans-lc  cas  o.ii-lu.pressiqn  db  sortie  est  de 
1  atm  ct  dans  le  vidc;.ia-prcssion  de  sortie  cst  dbfinie  en  admettant  un  rapport  dc -section  ef , egal  z  1,9  p0,( -cc  qui  correspond  sensible- 
menr-.a  dcs  conditions  optimales  de  fonctiomicment,  pour  une  pressior.  dc  l-OOO'attT’-rimpu.sipn-spccifique  tiicoriqnc  cst-  dc  500  seccn- 
des  Lcsipcrfdrmanccs  dc  cc  propcrgol  sorit  tres  intcrcssantcs  par  la-valeur  Je-J-impuIsion  specifique  prinupalcmcnt  lorsquc  la.-dcristtv  du 
fropcfgol  n’intervient  pas,  or  ;pcu<-traduire  la  sensibilite  a  la  densite  en  utilt-arit  uh  parametre  dc  coinparaisori  de  latforriie  /?  = /,p?\et 
en  exprimant  P  cn  fonction  be  a,  l.'piopcrgol  Hj-  -  02.  cst  done  superisur lorsquc  a  cst  vompris.  entre  O'et  Oj  l  coriipie.  1’inUi.que'la, 
figure  17  oil  plusicurs  types  dc  propergojs  sont  envisages  dans  jei  trois  domaines  solidc,  liquidc.etliybVide. 
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Fig.  16  •  Specific  impulse  of  Hj-0^  versus  cliargbor.p/es.vjro 


Fig.  17  -  Ptopellont  comparison  iri-ihe .plow  (l,.pK- 
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(1,2  -SystSme  d'injection  [10] 

C’cst  la  panic  la  plus  importance  dusystemede, propulsion,  sa  conception  va  conditionner  le  rcndemcnt  de  combustion,  la  geome¬ 
tric  du  foyer,  le. transfer!  de  chalcur  a  la  paroi  et  la  stabilitc  de  la  combustion.  Le  systeme,  d’injection  est  constituc  d’un  injcctcur 
clemcntairc  rcparti  sur  lc -fcnd'de  chambre. 

-  a  —  Injecteur  elemeiitairc 

L’hydrqgenc  servant  comme  fluidivdc  refroidissemcnt  est  injcctc  gazeux  dansjc  foyer,;  l’injec'.eur  clemcntairc  qui  a  Jonnc  le 
mcilleur  rcsultat  est  represent^  sur  la  figure-18.  !l  compjqrtc  une  injection. ccntrale  d’qxygenc  liquide  et  uhe  injection  peripicriquc  d!hy 
droger.c  gazeux.  Le  dehit  de  comburant  est  donnc  par:,la. relation-: 


•  thff  —C0/\0  \J-2  Po'  Ap^ 

ou  Ca  est  le  coefficient  dedebit,  A0  la  sectioned, injection,  pa  la  masse  voluniiquc  et  Ap0  la  surpression  d’injection. 
Lc  debit  d’hydrbgene  gazeux  est  egal  a-: 


Vj? r  fe©’1  V)-©v 


oil  C/t  est  le  coefficient  de  debit,  pa  depression  d’arret,  ft  la  pression  dans  le  plan  d’injection  de  section  A//,  Ta  la  temperature  d’arret 
de'l’liydrogenc. 

Le  rapport  de  melange  r= -1  =  1^2.  est  defini  par.  le  quotient  de  ces  deux  equations. 

La  structure  du  jet  est  cgalemcnt  importantc  a  connaitrc,  la  pulverisation  ctant-obicnuc  par  le  contact  du  jet  liquide  d’oxygenc 
avee  lc  jet  gazeux  d’hydrogenc  place  a  la'peripherie  du  jet  liquide.  Si  d  dcsignelc'diametre  moycn.des  gouttes  on  peut  admettre  en 
premiere  approximation- que  cc  diametre  depend  du  diametre  du  jet  de  comburant.*£>/0  et  dt.:la  quar.titc  de  mouvement  dcs  jets  de 
sorte  que  :  [11]' 

d  _  J  n>o  Vo 

D/o  *  mu  Vfi 


(b)  Conjurations  2b  a,iJ  2C.  Diameter  A  is  O.J298S  Inca  10.  7582  cm)  lor  2b  and  0.2#  Inch  10. 737  cm)  I or  2c. 


0.1005 

(0.25531 


0.06  , 
10.0152V 
ro d  ~l 


r0.250 

\(0.6351 

\ 


<0  Conjuration  2d. 

Fie.  18  •  Fino-element  injector^  [10] 


que  p0ii;pe'ut  rncttrc  sous’la  forme  : 


.41. 


ou  encore  : 


d=k%°-i 

l'c  diamctrc  moycn  dcs  gouttes  cst  donc.proportionncl  a  la=racihe  carrec  de  la  prcssion  dans  !c  foyer.  Diffcrcntes  relations  oik  etc 
donnccspcrmcttant  de  dcftnir  lc  temps, ncccssairc  a  la  formation  dcs  gouttes  (breakup  time) : 


T  =  k" 


if 


p o  Ah 


Pit  P??s  (Ad)3- 


Dans  cettc  relation  yt  tst  la’vitesse  dcs  gaz  dans  lc  foyer,  pg  la  masse  vqlumiquc  ct  At/  l’cspacement  cntrc  lcs  deux-  ccrclcs  conccn- 
triqucs  constituant  l’injcctciir. 

On.  a  regalement  propose  dcs  relations  du  type  : 


T 


1  +  0,1  pg  (t>//  ~v0)2 


Cct  mjectcur  clcme./tairc  cst  distnbuc  sur  lc  fond  de  cliambrc  (fig. 'l°y?;Le  choix  des  parametres  de  fonctionncmcnt  ct  geometriques 
se  fait  a  partir  de  l’cfftcacite  de  combustion  (jc., -rapport  dc  la  vnesse  caractcristique  cxpcrimentalc  a  la  vitesse  caractcristiquc  .licoriquc. 
La  definition  dc'la  faille  dc  Pinjtctcur  clctncntairc  sc  fait  a  l'aidc  du  parametre  j3  =  F/.V  ou  F  est  la  pousscc  du  propulscur  et  .V  le  nombre 
d'injectcurs  clcmcntaircs.  Unc  diminution  dc  augmented,  mais  dimiriuc  la  stabilitc.de  la  combustion.  La  temperature  dc  l'liydrogcne 
peut  avee  ccrtainc  configuration  d'injectcur  modifier  j|c.  ,  unc  augmentation  dc  J'//2  amcliorant  l'efficacitc  dc  la  combustion.  La  valcur 
dc  fc.  cst  scnsiblcmcnt  constantc  pour  r  -ma!m,i  compris  entre  4,5  et.6,5.  Unc  augmentation  dc  la  prcssion  de  cliambrc  ameborc  £c» 
(voir  fig.  20)  ctant  voisin  dc  1  autour  dc  70  atm  ^1  000  psi).  Lorsquc  la  taiilc  du,propulscur  augmente  {c.  diminuc  (voir  fig.  21). 
Ccstrcsultats  sc  rapportent  au  propulscur  Af,  ayant  lcs  Specifications  suivantes  : 


Eiement  detail 


o 

II 

tu 

F„  =  1  500  000  lb 

prcssion  a  l’injcctcur 

1  040  psia 

prcssion  d’arret  tuyere 
r  cliambrc  dc  pousscc 

985 

5(5 

r  propulscur. 

5 

1 s  cliambrc  dc  pousscc 

429,4 

/j  propulscur 

424 

7//j  temperature  d’injcction  de  H2  78  °K. 

v„  =  187  m  s'1 
v0  -  10,7  m  s’1 


Fig.  19  -  FulLscolo  injoctor  (101 
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Fig.  20  -  Chamber-pressure  effect  cn  performance  [Hj-Ojl 

Tj  =  78’  K  -  configuration  2d  [10) 

H2 


Fig., 21  -  M-l  thrust-chamber  choracteristic.velocity  efficiency 
against  r  -  O/F  -Scale  effect  [10] 


11.3  -  foyer 

La  geometric  du  foyepcst  caracteriscc  par  utv  rapport  dc  contraction  defini  par  ic  quotient  dc  la  section  du  foyer  par  la  section  du 
col  ct  par  sa  longueur.  Ccs  deux  parametres  sont  determines  a  partir  de  ,  dans  le  cas  du  propulscur  A/. .  le  rapport  cst-de  l’ordre  dc 
1,7.  Lc, temps  dc  combustion  du  propcrgol  dans  lc'foycr.  correspoiVd  scnsiblemctit  au  temps  de  combustion  des  gouttes  d’oxygene  intro- 
duites  dans  la  chambrc  e’est  pourquoi  cc  temps  dc  combustion  esc  priiicipalement  fonction  de  la  pression  dans  lc  foyer,  de  la  vitesse 
d’injcction  de  l’oxygcne  ct  du  rapport  de  melange  : 

T  =  T{vi,,p0,r)  . 

Dans'lc  cas  des  propulscurs  de  puissance  clcvcc,  par  suite  de  1’importar.cc  du  convergent,  uhc  bonne  partie  dc  la  combustion  peut 
avoir  lieu  dans  lc  convergent,  dans  certains  cas  la  partie-cylindrique  du  foyer  a  dispa'ru,  Ic  convergent  s’amonjant  dans  lc  plan  d’injcction. 

Des  relations  empiriques  -out  etc  proposces  permettant  de  calculcr.  la  longueur  dc  vaporisation  Ou.de  combustion  des  gouttes.  Ccs 
relations  sonr.modifiecs  si  la.prcssion  de  fonctionnemer.t  du  fov^f  est  au  dessus  dc  la.pression  critique  dc  l’oxygenc,  |i  jJ. 

11.4  -  La  tuyere 

L’cmploi  dc  propcrgol  liquidc  permet  d’un  point  de  vuc  technologique  de  coiicevoir.  des  tuyeres  dc  forme  plus  cvolucc.'Les  formes 
les  plus  courantes  sont  au  nombre  dc  quatre  : 

-  la  tuyere  classiquc  coniquc  ou  a  divergent  profile, 

-  La  tuyere  a  corps  central, 

-  la  tuyere  detente  deflexion, 

-  la  tuyere  extensible. 

Pour  fixer  les  idccs,  indiquons  qttclqucs  performances  : 


impulsion  spccifiquc 


tuyere  coniquc 

«inglc  du  divergent  a=  15° 

au  sol 

dans  lc  vide 

ii 

275 

320 

coniquc  ef  =  50  (a=  15°) 

260 

360 

coniquc  e,  =  50  (a=  25°) 

255 

350 

profilcc  (Bell)  ee  =  50 

260 

360 

noyau  central 

275 

360 

L’avantagc  d’une  tuyere  a  noyau  central  est  d'etre  mieux  adaptcc  au  niveau  du  sol.  La  tuyere  profilcc  dc  meme  pcrformaiicc  que 
Ic  divergent  coniquc  est  ccpcndant  plus  courtc,  done  intcrcssantc  parce  que  plus  Idgerc.  On  nc  peut  trop  augmenter  1’angle  du  divergent 
par  suite  des  dccolicmcnts.  L 'angle  maximum  cst  donne  par  l'anglc  de  Prandtl-Maycr  calculc  pour  le  numbre  dc  Mach  dc  sortie.  C’cst  la 
seule. relation  d’aerodynainiquc  supersonique  qui  soit  utiiiscc  ct  il  scrait  vain  pour  des  raisons  de  longueur  de  vouloir  calculcr  lc  profil  du 
divergent,  Il  n’en  cst  pas  dc  memo  pour  la  gcomdtric  du  noyau  central  qui  cn  gindral  cst  utilisd  tronqui.  L’cmplot  de  tuyere  a  corps 
central  cst  surtout  evident  pour  les  propulscurs  dc  tres  grande  puissance,  car  il  cst  possible  dc  mettre  cn  couronnc  des  propulscurs  dc 
poussee  modcstc  (12),  La  figure  22  propose  un  certain  nombre  dc  tuyeres  non  convcntionncllcs  pouvant  cue  utilisccs  dans  lc  cas  dc  vehi- 
cules  hypersoniques  Lc  noyau  central  peut  ctrc  consdtuc  par  des  jets  issus  du  gcndratcur  dc  gaz  du  systerne  d'alimcntatton,  cc  qui  a  pour 
effet  d'am61iorer  lc  coefficient  dc  poussee.  On  peut  cgalcmcnt  utiliscr  des  trompes  qui  am£ltorcnt  Ic  coefficient  dc  poussee  (fig.  23),  (13). 


Proposed  unconventional  nozzles  end  ccabvslica  chambers 
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(WITHOUT  AEROSPACE) 
ON  r  0.97  -0.9* 
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ON  =  0.995 

BLUNT  NOSE  PlUG 
WITH  AEROSPKE 
(TURBINE  DISCHARGE) 

ON  =  0.916  ' 


Fig.  22  •  Modular. combustion  chamber 


Fig.  23  -  Aerobell  base  bleed. models 

11,5  Systdme  de  refroidissement 

La  temperature  dc  fin  de  combustion  du  propcrgol  Ha  -02  cst  rclativcrnent  basst.  pour  dcs.prcssioiis  nurmalcs  dc  fonctionnement 
3  000  °K  -  3  300  “K,.  Il  cst  ccpcndaiit  intcrcssant.  pour  augmenter  les  performance^  d'accroitrc  la  prcssion  dans  Ic  foyc.’u  maximum 
e’est  pourquoi  il  convient  d'ctudicr  !c  s;stcmc  dc  refroidissement  avee  tin  soil!  tout  particulier.  Lc  flux  dc  cbalcur  rcyu  par, la  paroi  cst 
maximum  au  col  dc  la  tuyere  ct.cc  flux  ‘I'o  cn  cab  cm'3  °K''  cst  donne  on  premiere  approximation  par  : 

<1>C  =  0,01  p0  c* 

p0  ctant  cn  atm  ct  c*  cn  m-s'1 ,  Ic  flux  cst  done  proportionncl  a  la  prcssion  dans  lc  foyer. 

L.'hydrogenc  cst  utilise  comme  fluidc  dc  refroidissement  ct  circulc  dans  dcs  tubes  eornmc  indiquc  sui  la  figure  24.  La  partic  rtfroidic 
pour  les  grands  rapports  dc  detente  n’intcrcssc  qu'unc  partic  du  divergent,  le  convergent  ct  lcfoyer.  Lc  caleul  d'un  tel  celiangcur  cst  tompli 
que  pour  divcrscs  raisons .  il  faut  tout  d’abord  ehoisit  lc  riombrc  de  tubes  ct  lc  profit  dvolutif  dc  ecs  tubes  ,  l’liydrogcne  cst  injcctc  liquidc 
dans  1  celiangcur  ct  sort  gazcux;  lelong  du  tube,  on  a  done  un  refroidissement  par  liquidc  puis  un  refroidissement  par  un  ccouleinent  a 
deux  phases  (liquidc  +  bullea  dc  vapeur  dc  Hj),  enfin  un  refroidissement  par  dc  l'hydrogcne  gazeux  ,  les  flux  ct  les  temperatures  dc 
parois  cliangcnt  done  continucllcmcnt  le  long  du  tube  (voir  fig.  25) ,  1’cffieacitc  dc  I'cchangcur  doit  ctrc  maximale  au  col  dc  la  tuyere. 

Lc  caleul  d'un  tel  dchangcur  cst  done  asset  long,  pour  dcs  raisons  dc  stabilitd  dc  la  cumbustioii  la  temperature  d'ejection  dc  I'hydrugdnc 
peut  etre  itnposdc,  (14). 
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Fig.  24  -  Coo  fed  toSufcr-wef!  r*oizlc 
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£s  on  desire  xogpcnter  bpressioa  dam  Ic  foyer  cet  echaagew  petit  etre  de finest,  d  fact  aSof*  combiner  deux  ou  phiseeurs  te-chni* 
qtses  6s  tefroedbsemera.  Uas  6c  ces  technique*  qui  at  partictsKerenses:  adapter  au  coaplc  (H.  -  O-  )  conshtc  5  conceirotr  fc  systcee 
dlnjcction  dc.cunicTe  *  mesager  pres  6c  h  parru  tsn  ccoalcmcct  ana:  tm  esc  ces  dlsydrogenc.  Cette  stratification  6c  1  ccoaleraent  (gar 
riche  pres  dc  b  parqi  'et  plus  paarre  au  centre  de.  1  ccoabmen:)  ra  entraltser  une  perted'impulsson  specifiqtsc.  Si  mt  est  le  dibit  ricbe 
ritcic  pres  dip -la  parts:  et  6i;  Ic  deb it  central,  le. premier  arant  one  impulsion  specifiqts;  /,,  et  h  second  one  impulsion  jpecifique  /J;  ,  on 
rcontre  que  l 'impulsion  specifiquc  gldbale  at  6c  h  for ice  t  ; 


4 


mj  -r  rrij 


■  -  . 
T«|+  IKj  ** 


D’aptcs  la  figure  13  on  sc  rend  compte  qu’une  augmentation  du  pourcentage  d’hydxogece  (augmentation  de  la  richesse-p)  entrain* 
une  faibb  diminution  de  l'impuision  specifique.  Par  centre,  d’apres  la  figure' 14,  on  noteune  tres  nette  diminution  de  la  temperature 
lorsquVm  augmente  <f,  [151. 

Lcniploi  d'un  systeme  de  refroidissement  par  tubes  et  la  realisation  d’un  film  froid  pres  de  la  paroi  doit  permettre  des  fonction- 
nements  du  foyer  depassant  200  atm. 


11,6  —  Systeme  d'alimentation 

Dans  la  plupart  des  applications  les  systemes  d’aIimentatioh.dw.propuj$eurs  utilisant  le  couple  Hj  -  02  sont  a  tutbo-pompes,  cela 
rient  en  partic.au  volume  eleve  des  reservoirs  lorsque  I’hydrogene  est  utilise  et  a  ce  qull  n’est  pas  question  de  les  pressuriser  a'des 
pressions  elevees.  L’emploi  de  fluides  crycgeniques  et  de  l’hydrogene  en  partioilier  a  fait  apparaitre  un  certain  nombre  de  problemes, 
nous  en  considererons  trois :  (16] 

—  cavitation'des  pompes, 

—  foncrionnement  des,  pompes  a  haute  pression, 

—  turbines  de  haute  energies 

a  —  Cavitation 

La  cavitation  correspond -^la  formattqn.au,  sein  de  j’ecoulement  des  cavites  de  vapour  qui  diminuent  la  performance  de  la  pompe 
-t  des  circuits  hydrauliques.  C’est  un  procede  de  vaporisation  ,ou  interviennent  des  transports  dc  masse  et  d’energie.  Ce  phenomene 
intervient  tout  particuliercmcnt  dans  les  pompes  a  hydrogene.  Spit  un  ecoulement  libre  a  la  vitesse  v0,  la  pression  statique  ctant  p0,  si 
p„  est. la  tension  de  yapeur  du  fluide,  le  parametre  de  cavitation'-'est  donne  par : 

K=(p0-pr)l(pvll2). 

Dans  la  technologic  des  pompes  on  introduit  une  hauteur  (head) 


dc  sortc  que  : 


g  =  acceleration  dc  la  pcsahtcur. 


H 


K  =  (H0  -  Hr)  I  (uj/2g)  . 


Les  performances  d’unc  pompe  avee  cavitation  sqntcn  general  prcscntccs.cn  terme  de  pression  d’aspiration  (NPSH  =■  Net  Positive 
Section  Head,  ct  du  rapport  ,  4>  ctant  Ic  coefficient  dc  hauteur  {Head  coefficient)  ij/  -Ap/pvj,  v,  ctant  la  vitesse  d’cntraincmcnt  a 

la  sortie  dc  la  pale,  \ J(Vc  correspondant  a  la  valcur  dc  ^  en  I’abscncc  dc  cavitation.  La  figure  26  donne  les  variations  dc  W.vc  -cn 
fonction  dc  NPSH  pour  differentes  vitesses  dt  rotation,  Ic  fluide  ctant  1’hydrogcnc.  L'cffct  dc  la  cavitation  diminuc  lorsque  lc  parametre 
NPSH  augmente.  Lc  fonctionnemcnt  d'une  pompe  avee  cavitation  demeure  un  problcme  complcxc  ct  est  encore  asscz  nial  connu,  [17]. 
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Fig.  26  •  Comporison  of  cxporimontol  ond  predicted 
covitation  psrformonco  in  liquid  hydrogen 
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o  —  Fqneuotuietnent  ties' pat*pcs  a  haute  preSsion  J 18J 

A  faible  debit  on  nit  qu’uns  pompc  fonctior.nc  mal,  des  fluctuations  de  1?  pression  apparaissent  dues  a  des  decollcmcnts  le  long 
des  pales.  Ces  fluctuations  peuvsnt  agir  sur  les  phenomenes  de  cavitation.  Les  hautes  prc&sions  neccssaircs  correspondent  a  des  debits 
faibles  done  a  la  possibilite  de  deco!!ement  et;  formation  fe  long  des  pales  de  remous  provoquant  dcs  variations  periodiques.de  la  pres- 
aon.  L’etude  de  cc  decollement  est  complete  ct  necessite  une  geometric  particuliere  dcs  pales  comme  1’indique  la  figure;  27  relative  a  uh 
rotor  de-pompe  pour  l’hydrogene  dc  manjere  a  evitcr  dans  le  rotorjdes  gradients  trop  important*. 


Fig.  27  -  Large  flow. hydrogen  pump  rote: 

c  -  Turbines  a  haute  ciicrgic 

Les  pompes  a  hydrogenc  ncccssitcnt  unc  puissance  clcvcopour  amcncr  le  liquidc  a  un  niveau  de  prcssion  suffisant.:Ccttc  puissance 
dcmandcc  est  due  a  la  faible  densite  dc  I'hydrogcnc.  Cettc;puissani.c  prut  ctrc  obtehuc  si 'on  utilise  coihmc  fluide  pour  entrainer  la 
turbine  l’hydrogenc  qui  a  une  clialcur  spccifiquc  clcvcc  pat  rzpport  a  des  gaz  dc  combustion  co»rants  •  On  amcliorc  le  rendement  dc  la 
turbine  cn  u’tilisair  des-turbines  a  etages  multiples.  ;voir  fig.  28,.  L’cmploi.detcllcs  turbines  complique  les  problcincs  tcchnologiqucs. 


SPEED-WORK  PARAMETER, 


U2 

W0RK/L8 


Fig.  28  •  Turbine-efficiency  for  high-energy  propoilanls 


11,7  -  Systdms  do  propulsion  h  haute  pression 

(.’organisation  du  systeme  d’aliincmatioii  a  turbo  pompc  petit  sc  fairc  dc  divcrscs  in, micros.  Dans  1c  cas  du  propcrgol  H:  -  0: ,  lc 
gaz  actionnan:  la  turbine  petit  ctrc  alimcmc  cn  liydrogcnc  gazeux  soul,  cn  liydrogcnc  ct  oxygcnc  avee  combustion  dans  lc  gcncratcur  a 
un  rapport  dc  melange  tel  que  la  temperature  soil  suffisainmcnt  bassc  pour  la  bonne  tcmic  dcs  aubes  dc  turbine  ou  bid  avee  combus¬ 
tion  dc  Hj  avee  Oj ,  les  gazetant  refroidis  par  un  diluant  (H20  par  cxemplc),  cc  uui  ncccssitc  un  rest  .voir  supplement, urc. 

Les  gaz  issus  du  gcncratcur  apres  passage  dans  la  turbine  sunt  ensuite  ejectes  ct  cuncribuent  a  la  pousscc.  Un  solution  plus  intcrcs- 
samc  'fig.  29;  consistc  a  injector  les  gaz  dans  lc  foyer  dc  manicrc  A  ctrc  utilises  plus  cfficaccincnt  pour  la  oropulsion,  c'cst  cc  qu  on 
appcllc  (e  Topping  Cycle.  Les  performances  dc  ccs  systemes  sont  Jounces  sur  !a  figure  30  ou  soiu  portccs  les  variations  dc  ('impulsion 
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specifique  en  function  de  b  pression  dans  le  foyer.  Le  svjteme.a  generatcur  degaz  avee  evacuation  directe  a  l’extcrieur  conduit  a  une 
pression  optiniale  correspondant  a  tin  maximum  de  performance: -Le  systeme  a  Topping  Cycle,,  par  contre  augniente  avec  b  pression  et 
suit  assez-bien  la  courbc  theorique.  Cette  solution  est  done  interessiuite  et  doit  etre  utilisse  pour  b  misc  au  point  de  propulsetir  a  ties 
haute  pression,  ce  qui  permet  (fig.  311  de  realiser  des.propulseun  plus  compacts. 


Topping.cycle  engine 


Gas  generator  cycle  engine 


Without  [ 

precombustion  |  With  precombustionj  Gas  generator  system 
e.g.  RL-10  (  c.g.  P  HI  I  e.g.j-2 


Tap-off  system 
e-g.  X-8 


-Fig.  29  -  Topping  and  bleed  cycles 


Fig.  30  •  Specific  Impulse  of  topping  cycle  H2-02  r  =  5.56  [181 
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Gas  generator  cycle 


f^>SOal 


Tcjipnj  cycle 


■too  u  a»« 


Fig., 31,  >  Rocket  motor  configuration  ct  high,  chamber  pressure”  {IS; 

11,8'—  Prcblitpes  poses  par  le  groupe  reservoirs 

L’cmploi  dc  liquidcs  cryogeniques  a  fait.apparaittc  de  nouveaux  problemcs  dans  la  rnise  au  point  des  systemes.de  piopijssn-iputei 
a  des  problemcs: inherents  a  tout  Hquide  comme  le  bahotteriient  sous  f’effct  du  mouvemeht  da-yebicule-^Ces  problemes  sent  relanfs  a  la 
protection  thermique,  a  1’cffet  d’im'pesanteur.  a  U;pressurisati6n  des  reservoirs,  au  mouvement  des  liquidcs  pendant  le  vol. 

a  —  Pro tectia n  thermique.  j  19  J 

Pour  diniinueril'cvapbratich ‘des ','rgols  cryogeniques  il.est  nccessatre  de  diminucr  au  maximum  Tapport  Jc  chalem  vcnant-dc  l'exte- 
ricur.  Comme-l’indique  la  -figure'  22;;!es  sources  cxtcrr.es  peuvent  etre  le  suit'll  ou-la  plancte,  le  transfert  sc  faisant  pat  irayonr.eti.ent  et  les 
source's  internes  sont  le  systemc  dc  propulsion  (foyer  ct  systeme  d'alimentation,,  la -transmission  sc  faisap.i.par-ravuhnemcnt  ou  par 
conduction.  -Lc  rayonnement  solatrc;Ctant.la.uourcc-externc  la. plus  importance,  il  importe  d’orienter  le  vefitciile  de  mantert  i.rcdiiue 
i'energic. transferee,  pir  cxcmple  la. charge. utuc.peutcrre  -onstamment  orientcc-vers  le  solcil  dc  maniere  a  formet  ecran.  On- pent  cgale- 
men.  plai.ct  coniine  ccran  lc  reservur  d’qxygcnc  cntrela- Jiargcutilcet  lc  reservoir  d'hydrogcnc.ll'cst  egjlemcnt  important  d'uttbscr 
..nc  protection  thermique :du .rdscrvoLtdc  maniere  a  .c  qu’a.la  surface  remission  et-labsorption  s'equuibrcnt.  Des  techniques  ires  Iegc?cs 
ojit  ete-dcveloppccs.  Jc-'parafiveifc  caractcristbue  du  materia.:  ctant  defint  par  le  produit  dc  la-conduutibilHt  thcimiquc  ct  dc  ia  denstte. 
L<i  soiuti6n;.la:pJt.S  efficacc  vultsistc.  a  utiliserdcs  cau-hes  multiples  isolccs  thermiquement  ct  rcflcchissantcs  ^aluminium  t  .vouuie  isolan- 
tcJ.-Qittc  solutiohi.cst  thcillc ire  quc'-ia-protection  par  mousse  plastiquc.  Lc  aaiisfcrt  dc  cbalcur  par  la  patoi  induit*  un'muuvcmcnt  du 
liquids  daits  k  reservoir  avee  uic  stratification  dudiquide  ct  possibiiitc  dc  formation  dc  bullcs  dc  vapeu  qui  scivuicnt  versu  surface 
dibre;  Cct.'cffcrcst-jcdiUt  par  ime-’injer 'lon.d’hclium  a  la  basc.du  reservoir  ou  par  un  brassage  du  liquide. 
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Fig.  32  •  Heat  external  source 
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S  —  E/fet  d’kapfisslear 

Cst  effes  ausnect  So^te  fejt  ictttt  ctsdlacu  Fr=eitL  toes  ssjemrcia  isac  iatta  dsaesdsFi^  ptrn .  c^  ras!  b  etxRs 
sojw&5&  lizsiLs  gg/rfe  wbartia  Ejci3e  « -p  iKctatnarij  Dttas  oe  as  Is  geccenir  &  b  scs&ss  Ber- e*s  dttesce  ps-  l'asgje  9 
djiaaMj:  b  jcrbce  de  contact  eacc  Eqsttis  et  sotHr.  9  <1112  tirade  csctaUmt,  S  >  HC-EqaaSs  cota  rascgbnt. 

c  —  Pretitaiutsan  <&*  itfertvits 

Qsd  qce  sott  Er  txszcac  rTafenecaaca  i  prcvisoa  orcesintro  ctt  a  tesbcpoespe-.  3  ess  aeecmse  de  peoKsoer  tet  rbemib  tt  te 
dspestdf  petti  cossdttc?  c=e  past  ia.pctus.ts  is  pc&b  de  I esxnE&ie,  pa3«rcEeretoe«  jtrsc  let  Besides  etycgatajoa  car  Ktydfogfne  a 
esc  SaibSe  deasie  (vubnse  da  wcroc  tsaparucif.  de.pbs  h  trtapcratctc  biiur  da  Eqgjdttdisilasg  b  tttsjeas::  da  pa  isjretr.  £c 
eta  necissfte  tae  tstce  plej  tmpoctaa;e  dc  zxz.  Li  dice!  cs  syitcroe  da  patttttttiks  est  t=a  profclime  diflkib  et  a’a  pas  reja  & 
joissoa  tttisbktate  car  3  m  pea  c omraude  d'cnlcct  b  qcsatiic  de  cbfctr  eehisspe  east  fe  gax  de  ptstsansoti  ci  le  fiqmde.  h  pz 
et  b  pjroi  da  toeswr,  Ee  iqtatb  ct  b  piroi  da  raewr.  Le  Cttsifet  de  emse  ease  gaz  et  satire  da  EfqaSde  psr:sstt£  de  lenjon- 
dors  da  liquide  at  epltcseat  difficile  a  enm  arcc  preeijioa.  Far  suits,  de-set  ccb^a  (ratsse  e:  csergiej1. 09  cote  tae  Kradfkatioc 
ce  b  tenrpentcre  dans  b  liquide. 

Diffcrrna  spitna  de  pressottsatiott  ost  etc  mis  au  point  qui  donest  avoir  les  qtsHtcs  semstss  : 

—  feible  masse 

—  haute  fiabilite 

—  raise  en  ceuvrc  npidc 

—  gar  compatible  avec  le  propergoL 

d  v-  BaUoiteiter.t 


Leliqo ide  coatenu  dans  les  reservoirs  petit  osciBer  sous  leffet  do  mourement  de  l'engin.  Ce  moureroent  entrainc  des  forces  et  des 
moments  par  suite  du  deplacement  da  centre  de  grsvite.  Ces  forces  bterales  pet: sent  efre  critiques  pour  b  stabilite  da  vebicule.  Le 
mourement  du  liquide  intensifie  les  ec hinges  a  b  surface  da  liquide  et  dans  certains  cos  un  melange  gaz-nquide  pcct  etre  injecte  dans  Is 
foyer,  mddifiant  les  performances  du  systerae.  It  at  done  nccessal re  d’etimiaer  le  mourement  par  I’emploi  d’e crane  qui  amortissent  les 
fluctuations  on  en  augcientant  b  viscosite  du  liquide  (geiifleation)  (fig.  33).  La  gelificanoti  cst  cepeadant  difficile  dans  le  cas  de  bquide 
ervogenique. 
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Fig.  .33  •  Effect:  of  control  devices  on  closh  forces  1161 


11,9  -  Instability  de  combustion  -  Effet  Pogo  J20J 

Les  systemes  utilisant  Ics  propcrgols  hydrpgcnc  oxygcnc  sottt  lc  siege  d'instabilites  dc  combustion  ct  comme  dans  les  autres  syste¬ 
mes  on  rencontre  Ics  instabilites  de  bassc  frequence  liccs  au  temps  dc  combustion  du  propcrgnl  ct  lev  instabilites  acoustiqucs  dont  la 
frequence  cst  dcfinic  par  la  geometric  du  foyer. 

Les  instabilites  dc  bassc  frequence  peuvent  dans  le  cas  dc  gros  propulscurs  ctrc  couplccs  avecJcs  instabilites  du  type  acoustiquc. 

Le  clioix  des  parametres  dc  fonctionncmcnt  du  propulscur  peuvent  stabiliser  le  systeme,  les  parametres  importants  ctant  la  tempe¬ 
rature  d’ii'jcction  dc  I'liydrogene,  le  rap™  rt  dc  melange,  ic  rapport  dcs  sections  dc  I’injcctcur  d'hydrogenc  ct  d'oxygcnc,  la  prcssion  dc 
fonctinnncmcnt  du  foyer  Li  figure  3-1  definit  les  domames  dc  stabilite  dans  Ic  plan  temperature  d'injcttion  dc  I'liydrogene,  rapport  dc 
mflange,  Ic  domain.’  stable  sc  situc  vers  Ics  liautcs  temperatures  d'injcction  dc  i'liydrogene.  La  forme  dc  l'lnjcction  peut  cgalcmcnt 
changer  Ic  doniainc  dc  stabilite.  Comme  Ic  montre  la  figu.c  35,  Ic  '^.nainc  dc  stabilite  cst  fonction  du  rjpport  dcs  surfaces  d’injcction 
dc  I  hydrogcnc  et  de  I'oxygcuc,  la  mcillturc  situation  cotrcspondant  A  unc  surface  identique  pour  Ic  combustible  ct  ic  comLirant. 

’ ’etude  theorique  dc  tcls  systemes  a  etc  possible  grace  a  Pim.oduction  dans  Icquation  de  ebambre  du  delai  dc  combustion  qui  cst 
ici  lie  a  la  formation  dcs  gouttes  d’oxygcnc. 
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Fig.  3(7  •  Ecffle  cooling  concepts  (f5) 
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Fig.  38  *  Baffle  coolant  flow  [1CJ. 


Fig.  39  •  Mec'sured  ignition  dslay  [16! 
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F«g.  40  -  Chsroelerijtic  tiae* 


Fig,  41  .  Ignition  sequence  [10] 


11,10.-  Ailuriiage;  __  .  '  -  • 

Lc  couple:  Kydrogeiie-  oxygens' n*«r,;pas  hypergolique  ct  jc^defnaerage'de  la  cqrhbuttion-ne  pcui-avcir  lic'.j  sar.s  apport  extcrieut 
deheigi?.,  -< 

TroisitechniqUesioiitutilbces:.  - 

—  l/appordexterieur  d,’cnergie.(generalemcnt  moycns?pyrbrcchniqucs’pu.bruieufs  auxiliai r%, 

-  L’utilisatioh  d’un  ergpi  hypergolique  assocte  a  llun.dcs  elements  du  couplc;;c’'/st-a;dire,sqit'a';rhydfpgcnc,-59it  a:l!pxygene.  C^tte 


injcaion.unpcut  cgt 


trietliylaluminium  H)  pargo- 


figure' 42  indique  la  distributiohdes  iiijcctcurs  fluor  dans  le  plan  d'injcction.  bn  pcue  cgdhment  utiluer  du  trietliylaluminium  Hj  pargo,- 
liqLbavecrl’oxygene.  " 

-  L’emploid’additifs  qui  rcnvlent  lc  syjtcme  hypergolique.,  L’daone- bifluoride' (Ei.Oj)i'dijue  dans  l’oxygenc.i  des  concentrations 
dc  quclqUcs;pour  millci-rcnd  le  systenie  pJ(— Hi  diypcrgolique.  -- 

L’allumage  et  ,la  montcc  cn  pression  restc  une  partic  delicatc  et  dangcrcusc  dufonctioitncmentdu  prbpulscu'r  c’c'st  pourquoi  cette 
sequence  doit  etre.  reglee  avec  bcaucoup  de'soin  en  ce  qui  coricernc  le  reglagc.du  dbbit-dcficomburant  et  du  debit;de  combustible,  par 
uneduveruropfog^ssiye  des  vannes.  - 

Une  sequence 'd’allumagc  cst  rcprcsciitcc  suf  la  figurc  41-  ...  " 
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Fig.  42  Ignition  system  •  i  10] 


III  -  PnOPULSION  NUCL|0-THERMIQUE 

Sans  ctrc. arrive  a  un  stadc  opurationncl,  la  propulsion  nuclco-thermiquc  a  fait  ccs  dcrniercs  annccs  d’cno.mcs  progres  dcpuis  les 
cssois  des  rbactcurs  Kiwi  dc  mai'1964  jusqu’au  rcacteur  phocbus  2A  dbnt.lc  volume  cst  deux  fois  et  demi  cclui  du  Kiwi.  Cc  rcacteur  de 
5000  MW.cst  destine  a  c.quiper  l’cngin  Ncrva  de. 200 000  lb  de  pousscc  ;  i!  a  etc  cssayc  cn  juillct  1968  a  une  puissance  de  4  200  MW 
durant  <*0  minutes.  Cc  propulseut1  correspond  a  1’cngii;  Ncrva  II  fonctionnant  coinmc'dcuxicine  etage  dc  Saturnc  V,  une. autre  version- 
de  I’engih. Ncrva  aurait  un.  pousscc  de  75  000  lb  et  scrait  placce  commc  3emc  etage  dc  Saturnc  V,  lc  systeme  a  forte  pousscc  ctant 
cepcndant  preferable.  Avcc  cc  systime  de  propulsion  nudeothermique,  il  sera  possible  dc  doubler  la  charge  utile  actucllc.  Ccs  versions 
nc  scraicnt  operationnellco  qu’aux  environs  dc  1977,  (21]  (25]. 


.111)1  -  Principe  de  fonctionnement  [22] 

Le  schema  d’un  propulscur  nudeo  tlicrmiquc  est  rcprcscitc  sur  la  figure  43.  Lc  propulsif,  get.cralcmcnt  dc  l'hydrogcnv  gaccux,  cst 
chauffc  par  une  reaction  nudeothermique  dans  un-feactcur. coustituc  par  lc  matcriau  fissiblc,  gcncralcment  dc  l'uramum  cnrielu  ayarit 
•comtnc  support  du  graphite.  Cc  comb'  tiblc  cst  place  autour  de  tubes  a  travers  lesqicls  circulc  lhydrogenc.  Cct  cchangcur  eleve  la  tem- 
per-ture  dc  1'hydrogcr:  qui  cst  ensuite  detendu  dans  unc  tuyere.  La  distribution  de  la  temperature  dans  lc  rcacteur  torrespono  a  la 
distribution  du  flux  dc  neutions  pour  rendre  ccttc  distribution  plus  unifor.tic,  un  reflcttcur  entoure  lc  rcacteur,  gcncralcmcnt  constirue 
pardcs  plaques  de  Beryllium.  La  reaction  dc  fission  cst  controlce  par  des  tambours  cylinciriquos'  places  dans  lc  rcflccteur. 
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■Fig.  43  •  Schematic  drawing  of  nucleor  rocket  engine 

La  reaction  de  fission  cst  initicc  par  des  neutrons  ct,  Iibcrant  des  neutrons,  ia  reaction  pcut  sc  poursuivrc.  Lc  nombrc  dc  neutrons 
V  libercs  par  neutron  thermiquc  absorbe  est  de  2, 41. pour  l’U,33'>  2,51  pour  PUJ35  ct  2,91  pourlc  PUJ39.  L’cnergic  libcrce  par  noyau 
cst  dc  l’ordrc  dc  200  McV  dont  80  %  .apparaissent  sous  forme  d’criergie  cinetique,  1  ib  d’uraniuin  corrcspondant  a  un  cube  de  2,8  cm 
dc  cote  libcrc  9  10,J  cal  ct  1  gramme  dc  matierc  par  jour  correspond  a  unc  puissance  dc  1  MW.  Oh  dispose  done  d’unc  source  d’cncrgic 
supcricurc  a  ccllc  ntisc  cn  jcu  pour  une  reaction  chimiquc,  mais  il  convicnt  dc  modtrer  cettc  source  pour  ne  pas  dctruirci’cchangcur. 
L’hydtogcn"  commc  dans  un  systeme  chimiquc  sort  au  refroidissement  dc  la  tuyere,  unc  partic  ctant  ditigec  vers  la  turbine,  unc  autre 
vers  le.rcactcur,  Lcs  problcmcs  de  reservoirs,  dc  syrtlme  d’alitncntation  ct  de  systeme  de  refroidissement  sont  done  analogues  a  ccux 
que  nous  avons  exposes  au  cltapitrc, precedent,  e’est  pourquoi  nous  n’cxposerons  ici  que  quclqucs  problcmcs  particultcrs.  Nous  cn  exa- 
minerons  quatre  :  lc  problerne  dc  l'echangeut,  lc  fonctionncmcnt  du  rcactcur  cn  regime  permanent,  !e  problcme  des  matcriaux,  le 
demarrage  et  lc  regime  transitoirc  du  rcactcur. 

111,2  -  Schangeur  thermique 

L!cchangcur  cst  destine  a  porter  la  temperature  dc  l’hydrogenc  dc  la  temperature  T,  a  Ten  tree  dc  I’cchangcur  a  la  temperature.  T0 
a  la  sortie.  On  admet  que  le  combustible  ct  la  structure  definissant  la  surface  d'ccliangc  sont  a  la  temperature  T„.  D'un  point  dc  vuc 
tccbnologique  il  faut  tout  d’abord  que  l’cchangcur  soit  compact,  il  faut  done  tontevoir  un  systeme  de  grande  surface  d’ccliangc  dans  un 
faible  volume.  Ce  criterc  cst  important  mais  la  solution  choistc  doit  ctrc  tceliniqucmcnt  realisable  car  la  puissance  par  umtd  dc  volume 
est  cgalemcnt  tres  importantc,  de  l'ordre  dc  3  500  MW  par  m3,  la  tempdrature  Tm  est  souvent  voisinc  dc  la  temperature  dc  fusion  dc 
certains  matcriaux  constituent  le  combustible  ct  I’echangcur.  Unc  optimisation  ,1;  1  cchangcur  conduit  a  dcs  passages  dc  fluidc  dc  faible 
cpaisscur  (quclqucs  millimetres),  i!  faut  done  assembler  avec  precision  lcs  divers  elements  pour  eviter  toute  surchat  Cfc  locale  ,  il  faut 
tenit  compte  dgalement  des  deformations  du  materlau  fL  lie  causees  par  la  temperature  ct  le  bomb-.rdement  ncutromquc.  Dans  dc  nom- 
breux  cas  1  cchangcur  cst  constitue  dc  canaux  cylindriques  a  section  carrec  ou  hcxagonalc.  La  geometric  dc  la  section  cst  importantc. 
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L’echange  se  fait  par  convection  eh  regime  turbulent.  Four  on  tube  de  longueur;  Let  dc  dumetre  hydraulique  D,  le  coefficient  de  trans- 
fcrt  pjr  convection  cst  donne  par  la  relation  : 

^  0,025  R!*  P?A  (1  +  0,3  (£)‘0,1] 

A'  Ifr-  IS 

\  Rt,  Pi,  Tb  etw  cvalues  au  scin  de  l’eccu!entent,,Tw,  i'la  paroi.  S’il  n'y  a;  jasde  oerte  la  conservation  de  l’energie  conduit  a  la  rela¬ 
tion  : 

l‘  A,  (fm  ~To±L)  m  (ha  -/»,)  =  6 

A,  etant  la  surface  d’echange,  th  le  debitde  propulsif  et'h0  et  /i/les  enthalpies  du  prop.dsifa  l’entree  et  ala  sortie,  i!  est  egalenient 
important, de  calculer.  la  chute  de  pression.dans  le  canal' de  rechangeur.iNous  aybns'vu-.qufcle  diamefre  des  tubes  ctaient  de  l’ordre  de 
2  a  3  mm,  l’aliir.entstion  de  te!s  tubes  est  compliquee  par  suite  des  instability -qui  peuven.  ■•rendre  naissancc  dans  le  tube,  unc  variation 
de  debit  pouvant  entfainer  des.  points,  chauds  et  une  fusion. dti. tube.  Ces  instability  cUpehdfl'-t'du  rapport  T°~.  .  Eh  ecoulement 

laminaire  des  instability  apparaissent  pour  <p  >3,6,  en  ecoulement  turbulent,  ic.  debit. eshstable. 

Par  suite  de  la  variation  de  la  viscosite  avec  la  tempefature  ppur  une  meme  surpressicr.  /'/_po  6n  peut'ayoitvdeux  regimes  possibles. 

111,3  —  Fonctionnement  du  r£acteur  en  regime  permanent 

Le  fonctionnement  du.reacteur  en  regime. permanent  est  defmi  par  la  repartition  du  flux'de  neutrons  y:  dans  le- occur  du.reacteur.. 

Si  n  est  la  densitc  de  neutrons,  v  lcur  vitesse,  le  flux  y5  =  m> ;  le  taux  de  production  r-Z<fi  ou  Z  est' la  probabilite  d*.  collision  et.  suivant 
le  processus  nous  definissons  : 

2,  diffusion  (scattering) 

E„  absorption 
Z{  fission 
Zc  capture 

et  la  section  efficace  de-collision  a  =  § 

IV 

oil  N  est  ja  densite  d’atomes  ou  de  noyaux,  a  s’cxprimc  cn  barn  =  1  O’’4  cm1. 

On  peut  definir  un  coefficient  de  multiplication  : 

K'f,  =  *M  =  v  , 

dans  un  processus  simple  ou  vZpp  represente  le  nombre  de  neutrons  produits  et  2a<p  le  nombre  de  neutrons  absorbes  pour  un  reacreur 
de  dimensions  infinics : 

X'.  =  *,„  =  !&. 

t* a 

La  determination  de  la  repartition  du  flux  se  fait  a  1’aide  d’tine  equation  donnant  le  bilan  des  neutrons  puisque  la  vitesse  est  cons- 
tante.  Cette  equation  sc  met  sous  la  forme  : 


=  I  =  Production  -  fuites  -  absorption  . 
d  t  v  at  "  r 


Grace  i  la  theoric  de  Fermi  cctrc  equation  en  tenant  comptc  de  la  diffusion  se  met  sous  la  forme  : 


i  =  D  V:y>  “  V>  +  y>  K„  c  Dit 


oil  intervient  le  coefficient  de  diffusion  D,  le  temps  de  Fermi  r  (Fermi  Age)  e’est  le  pseudo  temps  aL1  et  le  Laplacicn  (Buckling)  prove- 
nant  de  la  resolution  dc  l’cquation  de  diffusion  dcs  neutrons  qui  cchappent  a  la  capture.  En  regime  permanent  |£  =  0  cn  posant 
L1  =  DIZ„  ,  l’equation  preeddente  devient 

vV+A(^e‘s,,-i]9=o. 


Les  neutrons  cchappant  a  la  capture  respondent  A  1'equation  : 


VS^  +  BJ^  =  0. 
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La  valeur-critiquc  de  B  correspond  a  : 


B*Li=KmeB*T- 1, 


et  depend  de.la  geometric  du  reacteur  ;  pour  une  sphere  par  exemplc,  la  vale  it  de  B  =  IVR  (Retant  le  rayon  dela  sphere)  et  le  flux 
cst  donne  par-la  relation  : 


au  point  courarit  r  de  la  sphere. 

Pour  u'n  cylihdre  de  hauteur  H  et  de  rayon#  : 


oil  intervient  la  fonction  de  BcsseIt'yo  . 

Le  factcur  de  multiplication  effective  etant : 


lorsque  :  /)2r«C  1 


-*‘n  Br 
Vo  Br 


«*»( n)?+(2^5,? 

^=sinn  &‘Ja  (2,405  L) 
Vo  P  # 


tff  1  +  LlB 2 


v  _  Km,  +  A'_ 

T+WJjT  +  T)  T+TFm* 


A/2  =  surface  de  migration. 

Pour  les  modcrateurs  ajoutes  au  combustible  on  obtient : 


l'  (cm). 

(cm2) 

M  (cm). 

<. 

HjO 

2,88 

33 

6,43 

DjO 

100 

120 

101 

Be 

23.6 

98 

25,8 

C 

50,2 

350 

53,6  ; 

L’action  du  rcflcctcur  peut  etre  traitcc  dc  la  incmc  manicrc  en  considcrant  unccquation  donnant  le  bilan  de  neutrons  dans  !c 
rcflcctcur  du  type  : 


Dr  V*Vr  ~  Ear  Vr  —  0  . 


A  la  surface  dc  separation  du  cqcur  ct  du  rcflcctcur;  il  faut.ccrirc  l’cgalitc  dcs  flux  : 

V,=Ve  a  r  =  # 

ct  Jcs  gradients  : 

!»•>,  V<fir  =DC  VVc)r~R. 


Le  regime  dc  fonctionncmcnt  du  coeur  correspond  a  une  position  dcs  barreaux  ou  dcs  tambours  dc  controlc,  pour  chaquc  posttion, 
dcs  equations  similaircs  donnent  la  repartition  du  flux. 

En  instationnairC  l’cquation  dc  repartition  du  flux  devient : 


1 1 f  =  DV1rr.rS,^.f!|lT 

V  ot 


- - 
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les  solutions  ctant  de  la  forme  :  >?  =  4>  (r)  0  (r) 


4-.I^=L5  Q±-l-K.cB',=-{BiLi  +  i)-K.ea'‘r . 

i>£,  QlF  4-  '  - 


Nous  introduisons  uii  temps  moyen  d’absorption  /_=  -i-  ou  un  temps  de  diffusion  dans  un  reicteur  oo  et  /=  -  -^=a_  umtemns  dc 
diffusion  dans  un  rcacteur  fini  dcsorte  que :  ‘  — — "  " 


AK  =  Ktff-\  = 


7  d0 
e  717 


AK  rcprcschtant  l'cxccs  dc  rcaetivitc  de  sortc  que  : 


e=ee,/r 


ou  intcryient  la  pcriodc.: 

r-JL-  1  L  -  1 

AK  Sfv  (1  +LiB2 j  hLeBiT 
1  +  L5BJ 


111,4  -  Matdriaux 

Les  qualitcs  rcquiscs  dc  tenue  a  haute  temperature  ct  dc  conipatibilitc  avee  Ic  propulsif,  !c;  .out  sous  irradiation  intensorcstrcignerit 
lc  choix  dcs  matcriaux. 

-  Les  matcriaux  constituants  les  elements  combustibles  doivc’nt  supporter  les  charges  thermiques  importantes  ct  gr  doit  ctrc  lc  plus 
cleve  possible. 

—  Les  matcriaux, du  modcratcur  ct  du  rcflcctcur  dbivcnt.corrcspondre  a  unc  faiblc  absorption  i 


da  petit  {ga~af  +  oc) 
Of  petit 
a ,  ilcvc, 


cc  sont  cn  general  dcs  matcriaux  dc  faiblc  dcnsitc. 

-  Les  matcriaux  dc  controlc  doivent  avoir  unc  valcur  dc  oa  clcvec. 

Dans  les  elements  constituant  lc  r  .nbustiblc  et  contcnan:  la  substance  fissile,  Ic  graphite  ct  lc  tungstcncsont  utilises. 

-  Four  lc  modcratcur  ct  lc  rcficMcur,  Ic  Beryllium  ct  1’Oxyde  dc  Beryllium  sont  intcrcssants. 

-  Pour  les  elements  dc  co'.trolc  les  composes  duBorc  pcuvcntctrc  employes. 

ill, 5  -  Regime  transitoire  [231(24] 

Lc  fonctionhcmcnt  du  icactcur  cr,  regime  transitoirc  correspondant  au  demarrage  du  rcacteur,  au  changcmcnt  de  regime  ou  a 
l’arrct  du  propulscur,posc  dcs  problcmcs  complexes  faisant  intervenir  sur  lc  plan  theorique  un  certain  nombre  d. equations  relatives  ; 

-  au  transfert  dc  chalcur  dans  l’cchangcur  cn  regime  transitoire, 

a  la  repartition  du  flux  dc  neutrons  [dcnsitc  uj  -et  dcs  neutrons  rctardcs  (densite  Ct)  (6  groupcs),  les  equations  ctant  dc  la  forme: 

=  »i +  2  \,Ci 

Jcfinissant'la  cinctiquc  du  rcacteur, 

-  a  la  rcaetivitc  du  rcacteur  lice  aux  tambours  de  controlc, 

-  au  fonctionncmcnt  dcs  pompes  ct  dcs  conduitcs  d’alimcntation  cn  regime  transitoire, 

-  au  refroidissement  dc  la  tuyere, 

-  au  fonctionncmcnt  dc  la  cltambrc  cn  instationnairc, 

-  au  systemc. d’alimcntation  de  la  turbine, 

-  a  la  dynamique  du  systemc  turbine  et  pompe. 

Tout  cct  ensemble  complcxc  rasscmblc  unc  ccntainc  d  equations  definissant  Ic  regime  transitoire.  La  misc  cn  route  du  propulsc.ur 
cst,  par  rapport  au  systemc  chiniique,  longue  ct  demande  plusicurs  sccondes. 

- . -  -  -  
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En  ccjiclussan,  on  peut  dire  due  les  performances  d’un  reacteur  nucieaire  dependent  fonement  dc  la  raise  en  oeuvre  de  nouveaux 
materiaux  et  des  progres  dans  !a  fabrication  des  rcacteurs  et  des  pieces  delicates  qui  !e  constituent.  11  semble  pour  l'instar.t  que  les 
problemes  soient  plus  facile:  a  rcsoudrc  stir  des  rcacteurs  de  forte  puissance  conduisant  a  des  ijnpulaons  jpecifiques  dcpassant  800 
sccondes.  Nous  n’avons  pas  parle-dcs  problemes  de  protection  au  sol  et  en  vol  coptre  le  rayonncraeut,  ee.probleme  peut  dans  une 
certaine  mesure' limiter  l’emploi  de  ces  systemes. 


IV  -  CONCLUSION 

II  ne.nousa  pas  etc  possible  dans  ce  court '^apose  de  rentrer  dans  le  detail  des  problemes  importants  qui  sc  potent  dans  la  propul¬ 
sion  des  vehiciiles  Kypersoniqucs. 

Dans  le  cadre  dc  la  propulsion  chimique  il  semble  que  les  systemes  a  hydrogenc  —  oxygene  seront  les  plus  utilises  au  cours  des 
prochaines  annecs.  Ces  systemes  peuvent  encore  etrc  cmcliores  en  utilisant  des  propergots  contenant  des  metaux  ou  des  hydrures  meta- 
Iiqucs.ce  sont  les  tricrgols.  Ces  systemes  doivent  fairt-  appel  a  ues  techniques  de  propulsion  hybride.  Les  performances  peuvent  encore 
etre  ameliorees  en  essayar.t  d’elever  la  pression  dans  le  foyer,  la  borne. superieure  etant  imposee  par  la  tenue  des.  materiaux. 

A  partir  dc-1980  et  pour  certainesmissions  la  propulsion  nuclcothermique  peut  remplacer  la  propulsion  chimique,  mais  dans  ce 
domainc  de  iiombreux  problemes  restent  encore  a  rcsoudrc. 
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PARTIE  3 


statcrEacteurs 


Roger  MARGUET. 


INTRODUCTION' 

Commc  tout'motcur  aerobic,  le  statoreacteur  puise  son.comburant  dans  l’atmospherc.  L’abscncc  be, tour  mecanisme  tournant  dans 
lc  compresscur  Je  differencie  csscnticllement  du  turboreactcur.  L’air  capte  recomprime  statiquemcnt  est  ensuitc  brule  dans  unc  chambrc 
de  combustion  avant  d'etre  ejectc  a  grande  vitcsse  vers  l’extcr'eur. 

De  nombrcuscs  missions  atmospheriques,  analysers  lors  de  notre  premiere  conference,  s'offrcnt;a-l’application  du  statoreacteur  : 
avion  hypersonique,  lanceur  de  satellites,  intercepted  miiitaire.  Il  p?ut  ctre  utilise  soit  commc  accelerated,  soit  corame  moteur  de 
croisiere.  Tous  ces  statorcactcurs  se  composent  de  trois  elements  csscnticls  : 

—  la  prise  d’air, 

-,le  foyer  de  combustion, 

—  1'ejecteur. 

Lcs  performances  dependent  cn  premier  chef  des  qualitcs  de  chacunc  de  ces  trois  fonctions. 

Notre  cours  coniportcra,  en  premiere  partic,  l’etude  de  ces  differentes  fonctions  airisi  que  lcs  performances  generates  qui  cn  dccou- 

ient. 

En  deuxiemc  partic,  nous  abordcrons  les  problemcs  duplication  ct  ctablirons  l’interct  theorique  d’une  combustion  supursonique 
dans  la  chambrc  lorsquc.lcs  vitcsscs  de  vol  hypersoniques  attcigncnt  unc  ccrtainc  valcur.  Lcs  problemcs  techhoiogiques  scront  examines' 
dans  le  cadre  d’cxpericnces  rcalisccs  ou  en  cours. 

De  ccttc  analyse,  nous  cn  deduirons  quclqucs  conclusions  duant  a  l’avenir  de  cc  type  de  propulscur. 


l r  caractEristiques  des  statorEacteurs 


1,1  —  Gdngralit4s 


1,1.1  -  Principes  giniraux 

Dans  sa  forme  la  plus  convc.u-ionnellc  (fig.  0)  le  statoreacteur  se  presente  sous  l’aspect  d’un  long  tuyau  dans  lequcl  l’air  exterieur 
cst  capte,  melange  a  un  combustible,  puis  brule  et  ejectc  a  1’autrc  extremite  avec  -  si  possible  -  unc  quantitc  de  mouvement  maximalc. 


Admission^ 


Diffusor  end 


Air  intake  +  diffusor 


Combustion  chambcFj^ 


Combustion  end  Throat 

.0  (2) 

rh  51  m  ftprT  Ej  cctOf 


Ejector  end 

© 

-j, 


Fig.  0  •  Symbols  •  subscripts. 


Comme  tout  reacteur,  la  poussee  de  ce  propulseur  s’etablit  en  appliquant  Ie  thcoreme  des  quantises  dc  mouvement  entre  les  sections 
de  sortie  et  d’entrce  du  reacteur; 

La  conception  d’un'  statoreacteur-  est  route  enttere  consacree  a  l’obtcntion  de  cette  quandte  de  mouvement  maximale  qui,  en 
premiere  approximation,  depcnddes  processus  thermodynamiques  internes,  d’acrodynamique  et  dc  combustion. 

Deux  types  d’eco'ulement  peuvent  en  effet  etre  realises  : 

Ecqulement  subsonique  interne 

L’encrgie.cinetique  de  1’air  capte  est  transformee  eh  energie  potentiellc  (forte,  pression,  basse  vitesse)..  Avant  d’etre  brule  Pair  est 
ejecte  a  Patmosphere  par  Pintermediaire  d’un  col  a  section  sonique.  C'estle' statoreacteur  conventionnel  a  combustion  subsonique 
(fig.  la). 


Fig.  1  -  General. 

a)  Typical  ramjet  engine  with  Mach  number  profile. 

b) -Typic2!'*cr5!"ji!:*n5!"t  vri!h  Msclvnumber  profile. 


Ecoulcmcnt  supersoniquc  interne  (Scramjet) 

L’encrgic  cinetiquc  de  Pair  est  conscrvce  dans  sa  prcsquc  totalite.  L’apport  dc  chalcur  sc  fait  a  vitcssc  supersoniquc.  II  n'y  a  plus 
de  col-sonique  mais  une  tuyere  cnticrcmcnt  supersorique,  e’est  Ic  statoreacteur  a  combustion  supersoniquc. 

Nous.verrons  que  ccs  types  dc  statoreacteur  ont  un  optimum  pour  dcs  vitcsscs  dc  vol  diffcrcntcs  (fig.  lb). 

La  figure, 2  schematise  les  conditions  internes  dc  fonctionnemcnt  dc  ccs  2  types  dc  statorcactcurs. 


Fig,  2  •  Typical  internal  conditions. 
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1,1.2  —  Cycles  cfe  foncthnoement  (fig.  31  -  - 

-  On  peur  representer  dans  tin  diagramme  de  MoOier  ( Enthalpie-tr.tr opie)  lerdudon  lhrrraodyrunuqss  do  staorcactedr. ccmrcnttoo* 
nel  et  do  statpreacteur  a  ccrnhr.srior.  sdpersonique  : 

01  compression  de  la  prise  d'air 
12  apport  de  chaleur 

23  detente  tuyere  (jusqu’a  la  pressipn  p„  ). 

A  partir  d’une  certaine  vitesse  de  vol.  ^augmentation  d’entropie  AS  du  statcreacteur.conrentionnel  ett  plus  importance  que  celle 
du  statoreacteur  a  combustion  supers  -tique  ;  il  y  a  alors  interet  a  utiliser  la. combustion  super sonique. 

SUBSONIC  COMBUSTION 


SUPERSONIC  COMBUSTION 


0—~ 


w 

/  2'' 

<  v 


0-  T  ^Compression 
0-  V  {  (Air  intake) 

;;J,  [Combustion 

o  3  ( 

2^3'  ExPansion 


{  3 


v?*- 

A  5  ,M0>8 


ENTROPY  —  5 

Fig.  3  -  Comparison  of  theoretical  cycles  for  subsonic  and  supersonic  combustion  ramjets.. 

1,1.3  -  Domine  de  vol 

Commc  nous  l’avons  deja  mentionnc  lors  dc  la  premiere  partie  dc  notre  expose  sur  ic  ciioix  du  mode  de  propulsion  en  hypersoni- 
que,  Ic. statoreacteur  peut  ctrc  utilise  soit  commc  moteur  de  croisicrc,  soit  commc  motcur  d ’acceleration . 

La  definition  de  son  architecture  et  dc  ses  structures  depend  dc  la' mission. 

Le  corridor  dc  vol  [altitude,  vitesse],  gdneralcmcnt  admis  par  les  specialises  du  vol  sustentd  hypersonique,  comptc  tenu  Je  ccttc 
mission,  apparait  sur  la  figure  4. 

En  croisicrc,  la  ndccssitd  de  disposer  d’unc  portsrcc  au  prix  d’utie  finesse  aerodynamique  acceptable  et  dcs  flux  thermiques 
compatibles  avee  une  tenue  permanenve  dcs  structures,  conduit  a  limiter  Ic  domainc  devolution  du  vdhicule. 

En  mission  deceleration,  les  poussces  dlcvdcs  rcchcrchdcs  no  peuvent  ctre  obtcnucs  quo  dans  les  basses  couches  dc  1’atmospherc  ; 
la  duree  de  vol  sera  rdduite  et  l’cquilibre  thermique  dcs  structures  nc  sera  jamais  realist.  Dcs  solutions  techniques  particulicrcs  pour 
rdsoudtc  les  problcr.tes  dc  structure  seront  spccifiquos  de  cc  type  de  mjssion. 


b) 


Fig.  4  ■  Romjet  flight  performoneos. 

a)  Specific  impulse. 

b)  Flight  envelope. 


1,1.4  —  Ambiance  interne 

Lcs  conditions  dc  prcssion  ct  dc  tempcratuic  '  pendent  cvidemment  dc  Paltitudc,  de  la  vitessc  de  vol  ctdu.modele-dcstatorcactcur 
(a  combustion  subsonique  ou  supersoniqucJ7 

Lcs  temperatures  ct'Ics  pressions  internes  de  Pair  rcccmprimc  en  hypersonique  sont  portccs  sur  la  figure  5.  Les  temperatures  dans 
la  ebambre  de  combustion  apparaissent  sur  la  figure  6. 

On  remarque  en  particulier  sur  ccttc  dcrnicrc  figure,  que  I'ccart  de  temperature,  entre  lcs  gaz  dc  combustion  /<}  ct  Pair  rccoinpri- 
me  T(g  ,  sc  reduit  au  fur  ct  a  mesure  que  la  vitessc  augmente. 

A  Mach  10  cct  ccart  est  nul ;  Papport  dc  chaleur  cst  alors  absorbe  par  lcs  phenomcncs  dc  dissociation.  Comme  nous  Ic  verrons, 
ccttc  cnergie  peut  ctrc  rcstitucc  particiieincnt  lors  dc  la  detente  sttpersonique  de  I'cjcctcur. 

Notons  en  outre  que  la  combustion  supersonique  limitc  les  temperatures  d'ecoulemcnt.  On  n'attcint  jamais  la  temperature  d  arret. 
Lcs  risques  dc  pertes  par  dissociation  sont  en  consequence  riduites. 


Hypersonic  flight  environment.  Fig.  6-  Totol  temperature  variation 
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12  —  Las  scmposants  du  statorbctsur 

Le  statorcacteur  sc  compose  de  trots  ensembles  fonctioanel*  essefuictss 

—  la  prise  d'air 

—.la  chambre  de  combustion, 

—  l’efectcur. 

Analysons'Ies  caracteristiques  ceres  trois  corn  peasants. 

1,3  —  La  prise  d'air  (fig.  7) 

•Elle  doit  permettre  : 

—  la  captation  deTair  ambiant, 

—‘’la  transformatiomde  Tenergie  cinetique  de  captation  en  energie  potentielle  avec  le  minimum  d’augmentation  d’enttepie 
(compatibilite  ayec  le  foyer). 

Cette 'recornpression  s’effectue  par  ondes  de  cbpc- obliques,  ou  ondes  dreites  peu  intenses  de  maniere  a  se  rapprocher  d’une 
Kcomptessicnuentropique.  Ip  prise  d’air  se.cqnijbse’  d’une  pbinte,et  d’une  carene. 


Tretrie  oi£:be  (fig.  7) 


*  if- 15 


JS 


c=J.  €^=© 


Cr,  til  un  coefficient  Je  correction  da  z  la  jeaygasae  de  Ez  poena  eeevesaaeadS?  (|.  II)-  EscSk'Eo^Vis  zppE^e  Sc  titeetfase 
fits  quantiles  tie  raouvement  ec.pt  ks  sections  .4®  (tube  de  coiaia;  capes)  c.  (crctioo).  oo  ezSms  b  pocHce  tesSr  d'cunr  esass-m 
cjtic  s  ITmegrale  del  presdons  cakulce  a  la  frontiers  da  nbe  de  eoeast  entre  lea  sections  As  es  A «  feapettibo  reeFe). 

Efficadti 


A  _Ph__  pteasoa  d'acrKea  fia  tie  ttaxnjjXtvSaa 
'ts'2  P4  —  *  presnen  beatropsqse  3S  asxxsc 


jjjCr  :  e’est  i’effiearite  4?  la  pros  d'air  cuei’on  utiliseparfcis  sots  la  forme  d’effieaske  etasajoe. 


*lo-t  =[l  {1  -TZr^)]  T=i 


1,3.2  —  Amorpage  d’une  prise  d'air 

Uncprisi  d'air  nepeut  s’amorcer  que  si  le  debit  masrique  capte  m  —  p0  •  V0  -A0  -  f  peat  etre  avals  par  la  section  sonaqoe  minimale 
Jc  la,  prise  d’air  4«  •  Ce  qui  implique  la  relation 

,4. 

/In  >  K  *  -32.  Are  =  Col  sonique  (iefini  amonr) 

Vo-2 

K  est  un  coefficient  experimental  qui  tient  corhptc  des  gar  reels  des  couches  limites  et  desphcnomcnes  instationnaircs.  Si  cette  condi¬ 
tion  n’est  pas  remplie;  on  doit  avoir  rccours  a  u.n  deplacement  mecaniqtie  relatif  de  la  pointe  ou  a  des  formes  de  prises  d’ar  parricclic- 
res  (SCOOP)  (fig.  81)- 


=  P8  •  .  /4#  rOf. Vf  ,Am 
=  pm.Vm.Am 

rm  fn  ft) 

'  STARTING  CONDITION 


Am>K.J-.ACt 

Vm 


Moving  spike 


STARTING  PROCESS 


Shape  self-starling 


Fig.  8  •  Choking  of  air  intoks. 


ft1  ^*!»*“  V<*5J^  £  ’  ♦SV*  *>'  •  V^' 


i 
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1,3.3  —  Diififents  types  de  ph'se  d'air 

Elies  peuvcntctresymctriquw,  axisymctriqucs,  bidimensionncllcs,  tridimensionnelles,  a  recompression  interne  ou  extcrne,  dissyme- 
triqucs.  La  figure  9  nous  mdiquc  quelques  solutions.  Ett  hypersonique,  lesplus utilisees ;  sont  les  prises  d’siraxtsymetriques  et  bidimcn- 
sioV.ndles. 


Axisymmetric  inlets 


isentropic 

externa!  compression 


non  frontal  diffusers 


mixed  compression 

spike  configurations 


three-dimensional 


blunt  nosed  diffuser 

Fiji.  9  *  Air  intake  ■  Diffe-ent  models. 


1,3.4  -  Efficaciti  de  quelques  prises  d'air 

Sur  la  figure  10, on  a  reporte  quelques  cfficacitns  de  prises  d’air  expcrimentalcs  utilisablcs  pour  la  combustion  subsonique  ou  super 
sonique. 

Les  etficacitcs  r)0,2  diminuent  rapidement  avee  la  vitesse  de  vol.  A  Mach  7  par  cxcntple,  ces  cfficacitcs  peuvent  attcindrc 

0,2  (combustion  subsonique) 

0,45  (combustion  supersonique). 

Cette  performance  cst  due  en  particular  a  l’abscncc  du  choc  dr  ait  de  desamor^age,  caractcristiquc  dcs  prises  d’air  ctudiecs  pour  la 
combustion  subsonique. 


1,3.5  -  Effet  de  i'incidence 

La  scnsibihte  des  prises  d’air  }  1’inudcnv:  ct  au  derapage  depend  dc  la  conception.  Les  specialties  savent  ddfinir  ct  ctudier  dcs 
prises  d’air  qui  supportent  1 5  .a  20°  d’incidciu'c. 
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mixed  Compression 


external. Compression 


VARIABLE -GEOMF.TRf'ilNUT  MODELS, 

CALCUL&JCv.  PC^fORMANCE  — 
MEAS'/ftEO  PERFORMANCE  -,6.2  Q 
^ue*e.o  A 

"FI  X  E  0  -  GEOMETRY  INLET.' 'MOOElS 

measured  performance  X,  + 

LINES'  or  CONSTANT  KINETIC  ENERGY  EFFICIENCY  — r’^tT 

1,00  — ~ - r - - T— . — 

-r - r,  -oblique  <mc<«  lcsjs  — -r -■  ■■—  [> 

0,6°  r~S~|r  •  .  7~~^  ^it| 

£  0.40  lATCR^Ss 

k  j  (j  \ ,  1  tHOcu  LOtj 

u  '  H..- r \nv  1' 


;'S.JJ»U4L  ihock-  totj 


Fig.  12  -  AiMntake  "  Wind  tunneLtests  Mo  -7. 


s  ‘ '  v  p 

■*  ‘  !  /*>  suasnincf'^J' 

,  ’i.i’0**,  Y  oirruju 

&  fcl^:^r-4^rW4 


Fig.  13  -  Air  intake.  Losses  of  efficiency.  m  ‘  °  ,r  .  '  — c 1  ‘  11 1  ^ 

V  5  C  7  0  9  *10 

’  FREE-STREAM  MACH/  NUMBER,  Mg 

/V/#'m.w/  *•/  m»VW#* •>#*!  f/f  i>M 

La  figure  12  moutre  des  prises  cl ’air  liypcrsuiiiqucs,  a  recompicssion  subsonique  ou  supcrsoiiiquc  cn  cours  dc  qualification,  (strios- 
copie). 

Notons  que  les  prises  d'air  a  reconiprcssion  supcrsoiiiquc  tolercnt  cn  general  moins  (/'incidence  qucics  prises  el’air  a  rceoihpression' 
subsonique. 

1,3.6  —  Influence  des  couches  limiter. 

En  liyporsomque,  les  coticlics  liimtes  preiiiicnt  unc  importance  foiidaincntalc  (fig  13).  Elies  reduiscsit  les  cfficacitcs  ct  crigcndrcit 
des  plicnomencs  d’instobilitc  (dccollc incuts  quand  les  gradients  tic  pression  sont  trop  Important?). 

Pour  limiter  ccs  effets,  on  a  souvent  tocours  a  des  artifices  qui  consistent  a  avalcr  ct  a  rcjetcr  unt  partic  de-la  couchc  limite  a 
I'cxtcricur  dc  la  prise  d’air  (fig.  14). 

1,4  -  Chambre  de  combustion 

1.4.1  •  Thi:.,,e 

1.4. 1.1  -  Apport  dc  clialcur  dims  im  I’coulemcnt 
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Blced  flow 


ONERA  .  R2  Ch  R®0  ,  6,14  .  fO4  enr1  Tjt/.fr 


Actual-experimental  efficiency 

External  supersonic  compression  q^-0.60 

0.05)  wind  tunnel  scottcr 
T*  shock  efficiency-  0.91 


Boundary  layer  efficiency  :  0.8S 
(£F)  internal. supersonic  compression  Vlm=  0,625. 

\py'  Bleed  "and  dilfusor:  Vm*tJ=  °-*4 


Air  intake  efficiency  :  If 


*•  experimental"  =  0.42' 


Fig.  14  -  Air-inlet  Mach  5. 

Thermq'iyhamiquefncntiJ’apport'dc  chaleur  dans  .urn  ccculcment  doit  s’cffcctuer  a'la  vitesscla  plus  basso  possible.  C’est  cn  effet 
pour  ccttc  condition  qiicl'augmcntationd.’cntropic  cst  minimale  (2cmc  principe) 


A s=$f2 


(V  maximumquand  la  vitesse  cst  nulle  -  ) 


(cri  absence  de  dissociation  ec;d’irrcversibilifc). 

■Lcs.pefYormances  sortt  done  optirnales  pour  unc  combustion  en  enccint  *  c  (temperature  elcvtfc  ct  vitesse  nulle).  Mais  les 
petites-vitesses  dans  la  chambrc  eeiiduiscrit  a ,cies  diametres  dcpropulscuril  t  .  ,.fj: 

A Fm  ’ de  li miter  cc t- in cotivc n ic n t ,  on  tolere  dans  Ij.s  chtdnbru.de  combustion  subsoniques,  dcs  vitcsscs  infcrieurcs  a  Al}  =0,6 

"SiTcfficacite.'du  xtatoreactcur  nc  ddpcndait  que  deila  combustion,  Ic  statoreaetcur' optimal  serait  toujours  a  combustion  sub sonique. 

Comme  nous'. It. verrons  dans-lc  prochain  paragraphs, -la,  combustion  supersonique  cst  unc  solution  dc  coinproriiis  qui  tient  compte 
descfficacitcsrrrlles  dc  la  prise  d'air.  ct  deia 'combustion  ct  despertes  par  dissociations. 

‘Pour  ur.c  vitc«c,d’cntrce  dc  foyer  domic  f'2,  ily  ajnterci  .Vrcchcrchcr  la  loi  d’apport  dc  chaleur  opthwlc  corrcspondant  a  une 
augmentation  d’entropic  mihimalc  dans  la  cliambrc, 

'Lc  problcmc  cst  fort  difficile  ., 'il  n’est  pas  accessible  a  /  analyse  ct  ncccssitc  l’utilisation  d'ordinatcurs  iris  puissants  compte  tenu  de 
!a  cinctique'dcs  reactions  qui  cvoluont  ayeel’ambiahcc -interne  du  vol, 

L’opttmisation  dc'la  loi  d’apport  dc  chaletif,  sur.un  vcliiculehypcrsonique  luilisant  la  combustion  supersonique  tel  qu'un  avion  dc 
transport,  sera  toridamcritalc.  Elle  nccessitera  la  presence  d’nnc  injection  italic,  commandie  par  tin  calculates  dc  bord. 

Examinons  dans  deux.eas  simples,  nuusnon  optimum,  les  equations  qui  regissent  les  lois  d’apport  dc  chaleur  : 

—.combustion  a  section  constantc, 

-  combustion- a  pression  constantc. 


liquations  geniroles : 

1 )  Pour  la  conservation  de  j’inergie 


hn  ~ha  +  ■ 


(cnthalpic  dc  Pair) 


l'h  -  hi  +  =  hi:  H-  /  /i  ,  K  y 

combuslible 


(gaa  brules) . 
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2 Y-Pour  la  quantite  de  mouvement  ^thcorcme  dcs  quantitcs  dc  mouvement) 

'2)  .”1*:  {pK  +Pk  -'Vi)  +  Ai  (pi  +  p3  ¥i)  +  f.  ‘pdA'=A}  (p}  +  p3  P|) 

combustible  air  poussee  sortie 


.3)  Conservation  de  la  masse 


(3) 


4)  Equations  d’Etat 


th0  (1  +k)=Pi  ■  V2 -A3  (1  +/* :)  =  Pi  ■  V3  ■ A3 

v  "  ~  1  '  V  -  |- 

-  --  < ' 

air  +  combustible  pz  bruits  - 


(4) 


P=f{p,T) 

i‘  =g(p/n 
s  =  h  (p,:ry 


masse,  volumique,  cnthaipie, 

■  cntropic  fonction  de  la 

prcssion  e_t  de  la  temperature. 


On  n’t, petit  resoudrc  ccs  equations  cn  :  p3,  p3,  l''3 ,  qttc  si  I’on  commit  la  valettr  de  I’intcgrale  p  dA  . 

Ccttc>  integrate  depend  de  l'cvolutionde  la  loi  de  section  de  lacliambre  de  A3  a  /t3  et  de  la  loi  d’appdrt  de  chalcur  qui  dcpend'cllc- 
menic  d’unc  grande  quantite  de  paramefres  (vitesse,  prcssion,  temperature-,  paroi,  combustible,  catalyscur,  etc...). 

Alalgre  les  travaux  de  certains  auteurs,  cettc  loi  n’est  gttcre  accessible  au  calcul. 


I,4rl.2'-  Combust;on  a  prcssion  constantc 

Cette  hypotlicse  de  calcul  permet  dc  trouver  unc  solution  au  probleme  general  puisque 


De  (2)  et  (3)  on  ctablit 


P^-P(a3  ~Ai)- 


l>i  -I’U 


-.1 


i(r+7) 


Dans  un  diagtamme  dc-Mollier  (air,  combustible)  on  lit  S3  ;  done  T3. 

■Ce  type  de  combustion  n’est  guerc  realiste,  la  combustion  ne  s'effcctuant  gcneralement  pas  <5  prcssion-  constitute. 
1, 4.1.3  -•  Combustion  A, section  constantc 


A2=A3  fAjpdA=0. 

ll  y  a  cgalcmcnt ‘Unc  solution  au  problcmc  general.  Emncgligcant  la  dynalpie  du  fluidc  injcctc,  on  peut  ccrirc 

pour  (2)  p2  +  p2  V\  =p3  +  p3  l']  . 

En  coinbinant  les  lois  de  conservation  dc  masse  et  d’cncrgic,  puis  dc  conservation  dc  masse  cl  dc  quantite  dc  mouvement  dans  un 
diagramme  dc  Mollicr,  on  ootient  les  solutions  du  problcmc  pour  la  combustion  subsonique  et  supersonique. 

1, 4.1. 4  -  I’ertcs  dc  prcssion  d’arret  dues  &  la  combustion 

(.'application  dcs  calculs  precedents  permet  d  ctablir  1’augmcntation  d'cntropic,  done  la  degradation  dc  la  prcssion  d'arret  due  a  la 
combustion. 

Pour  la  combustion  a  section  constantc,  cettc  pertc  dc  charge  s’etablit  a  partir  dc  lcquation  dc  quantite  dc  mouvcincnt  (2,,  on 
ctablit  facilcmcnt 


ply  _  co  (A/a  )1  +  y2M\ 

p^  w  (Alj)  l  +  yJSiJ 


avee 


<p(A13)=/( 


E)  • 

Pi’m 


«(A h)  ; 


Let  calculi  relatifs  a  la  combustion  a  section 'constante  et  a  pression  constante,  sont  donndes  par  la  figure  15. 


Fig.  15  •  Combustion  efficiency.  (Air  -  kerosene  ^  =  1.0  Equilibrium  flow) 


1,4. 1.5  —  Regime  d’dquilibre  figd  et  rdel 

Les  temperatures  tres  elevecs,  de  l’ordre  dc.plusicurs  milliers  de  degres,  rencontrets  dans  les  statorcactcurs  hypersoniques  engendrent 
dcs  phcnomcnes  de  dissociation  a  reaction  endothermique 

Ex  :  CO}  CO  +  i  O, 

2 

HtO^OH+  iOj 
H2  2  H 
N}  *r  2N 
etc... 

Cos  reactions  soin  d’autant  plus  importances  que  les  vitcsscs  de  vol,  et  par  consequent  les  temperatures  dans  la  chambrc,  sent  plus 
elevecs. 

Lots  de  la  detente  dans  la  tuyere,  les  gar  dissocics  peuvent  sc  rccr mbincr  totalement  et  fournir  dcs  performances  <i  I’cqnilibre,  si  le 
temps  de  sejour  mccaniquc  dans  la  chambrc  cst  supdricur  au  temps  chimiquc. 

S’il  nc  se  rcco'mbinent  pas,  on  obtient  des  performances  cn  regime  fige. 

,En  pratique,  I’ccoulcmcnt  realise  cst  intermediate,  e’est  1c  regime  red,  avee  relaxation. 

La  figure  16  domic  dcs  rdsultats  thdoriques  et  cxpcriir.entaux  dans  le  cadre  du  kerosene  et  de  l’hydrogcnc. 


in  i  s'  •' 


Fig.  16  *  Romjet  specific  impulse  (EquilibriumJflow  •  Froien  flow  -  Reol(flow) 

1.4. 1.6  -  Combustion  subsoniquc  et  combustion  supcrsonique 

L’augmentation  d’cntropic  interne,  representee  par  les  pertes  de  pression  d ’arret  dc  prise  d’air  ct  dc  combustion,  caractcrisc  cn 
quelque  sortc  les  performances  du  propulseur 

Ph  „ 

w  =vy. 

prise  combustion 
d'air 

Cc  rapport  cst  favorable  a  2a  combustion  supcrsonique  lorsquc  I’on  atteint  unc  certainc  vitesse  dc  vol  (Mach  7  ou  8  cn  general), 
comme  le  montre  la  figure  17. 

A  cet  avantage  de  la  combustion  supcrsonique,  il  faut  cgalemcnt  associcr 

-  les  possibilites  dc  dissociation  reduites  (les  temperatures  statiques  sont  plus  basses), 
les  pressions  dc  chambrc  moinsclcv<5cs. 

1.4. 1.7  -  Fonctionnemcnt  d’une  chambrc  subsoniquc  ou  supersonique  (fig.  18) 

Chambrc  subsoniquc 

Comme  nous  l'avons  deja  vu,  l'apport  dc  chalcur  dans  1c  foyer  cst  assimilable  <5  mi  bio  cage  micanique  particl  du  col  dc  Icjcclcur. 
Unc  augmentation  du  debit  volumique  (effet  dc  Support  dc  chalcur)  sc  traduit  par  unc  augmentation  dc  la  pression  interne,  puisque  cctte 
condition  depend  dc  la  section  sonique  d’cjcclion  qui  n’a  pas  varic. 

Si  la  pression  interne  augmentc,  !a  vitesse  cn  amoht  dc  la  combustion  diminuc  (loi  dc  continuitc). 
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.Lorsque  ^augmentation  de  la  pression  interne,  due  a  l'apport  de  .chaleur,  atteint lajyaleur.de  la  pression  maximaic  admissible  par  ia 
prise  d’air,'ie:rsgime  est  critique  (onde  de  choc  droite  attachce  aux  Sevres  de  la  carene).  Ce  regime  correspond  aux  possibilitcs  detrac¬ 
tion  maximales  He  l’ejecteur  soniquc. 

Les  differerits  regimes  de  foncrionncment  d’un  statoreacteur  conventionncl  sotit  schematises  par  la  figure  19  et  compares  a  une 
simulation  mecanique. 


Cliambje  supcnonique 

La-.vitesse  de  l'ccoulcmont  en-araant  de  la  combustion  estfixie-ct  tie  pent  etrc.  modifiee  {pas  de  section  sonique)  par  la-prise  d’air. 
L'apport. de  chaleur  sc  traduit  par  unc  augmentation  du  debitvolumique  dans  ia  chambrc  et  unc' reduction  des  vitesses  internes  en 
aval.de  l’injcction. 

L’apport  de  chalc.tr  dbit  rcster  compatible  avcc:la  gcometriede  ia  chambrc  (evolution  dts  sections)  afin  d’eviter  le  pKcnomene  de 
blocggc  thennique. 


1.4.2  —  Technique  de  combustion  et  technologic 

1,4.2. 1.  -  Chambrc  de  combustion  subsonique 
Ellc  peut  opcrcr.  jusqu’a  Mach  6  ou  7. 

L’organisation  du  foyer  ncccssitc,  pour  les  vitesses  de  vo'  infcricurcs  a  Mach  5,  la  presence  d'unc  chambrc  pilotc  et  d’accrochc- 
f  lam. lies. 

La  figure  20a  represeme  unc  chambrc  subsonique  cypique  pour  unc  mission  Mach  3/6. 

1. 4.2. 2  -  Chambrc  supersonique  (fig.  20b) 

La  cit.ssc  de  !  air  a  I’uitric  de  la  chanibrc  de  combustion  peut  varicr  entre  Mach  2  et  Mach  4  suivant  la  vitesse  de  vol  et  la  prise 
d'aii  1'  n'y  a  plus  d’arcrochc  fiamme.  La  temperature  d'auto  inflammation  du  combustible  doit  ctre  compatible  avee  la  temperature 
statique  de  I’ccouleinent. 
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Fig.  20  •  Chamber  organisation. 

Les  problcmes  d'injection  et  de  melange 

Les  temps  dc  reaction  prennent  une  importance  considerable  cu  egard  la  vitessc  dc  l’ccoulcmcnt  (dclais  d’infiammatioh  ct  temps  dc 
reaction  chimiquc),  ainsi  que  les  problcmes  de  melange.  La  temperature  ambiqnte  jouc  mi  role  fondamental.  L’utilisation  d’un  combusti¬ 
ble  gazeux  presente  r  cct  effet  des  avantages- certains,  cc  qui  renforcc  I’avantagc  deja  evqquc  prccedemmcnt  d’utiliscr  I’hydrogens  comine 
combustible  aux  vitesscs  hypersoniques  (diffusibilitd  elevee). 

Temperature  d’auto-inflammatiori  de  l’hydrogenc  ct  dclais  : 


Temperature 

p  =  0,5  atm 

p  =  4  atm 

500°  K 

5T0'J 

10’4 

1  000  °K 

6-1 0’4 

5'10's 

2000°K 

5*  tO*5 

10’6 

La  figure  21  montre  quelqucs  principes  d’injection  ct  dc  melange  utilises  dans  une  chambrc  supersonique  : 

-  combustion  apres  injection  parictale, 

-  combustion  apres  dccoilcmcnt7 

-  combustion  apres  choc. 

Aux  vitesscs  itypersoniques  supcricurcs  a  Mach  7,  dcs  longueurs  dc  chambrc  dc  10  a  20  cm  sont  suffisantes  cn  utilisant  ccs  dispo- 
sitifs.  Aux  vitesscs  infericurcs  -  les  temperatures  stadques  dc  I’ccoulcmcnt  etant  plus  basses  -  ccs  longueurs  nc  sont  plus  compatibles.  Il 
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Fig.  21  •  Technical  injection  -  Supersonic  combustion. 

faut  avoir  rccours  a  d<.s  artifices,  catalyscurs,  accroclw  flainmc  ou  rechauffe  dc  Phydrcgcnc  .par  cchangc  dc  dtaleur  avee  les  parois  par 
cxcmpic). 

La  figure  22‘montrc  I’infiucncc  dc  la  temperature  sur  la  combustion  de  Phydrogcnc  pour  differentes  vitcsscs  suptesoniques. 

1,4.3  -  Choix  du  combustible  (fig.  23  et  24) 

Mais  si,  -  commc  nous  venons  dc  lc  voir,  -  les  qualitcs  thcrinocinctiqucs  et  cnergctiqucs  dc  Phydrogcnc  sctnblent  bten  adaptccs  a 
la  propulsion  by  personique,  d’autres  aspects  peuvent  intervenir  dans  lc  choix  du  combustible  d!un  vchicule  by  pc.  sonique 

—  compacitc  (trainee  minimale) 

—  stockabilitc. 

Ces  deux  critcrcs  pcnaliscnt  evidemment  Phydrogcnc  masse  volumique  dc  H2  liqui.lc  s  0,07  et  temperature  dc  stochage  23  "K. 

Lc  choix  du  combustible  dependra  cn  premier  chef  des  caractcrcs  de  la  .mission 

—  acceleration 

—  croisicrc 

—  type  avion  ou  type  missile. 

Critcre  dc  clwix 

Pour  un  propylscur  d’acceleration,  on  prendra  cn  consideration  les  impulsions  reduites 
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pig.  25  -  Different  models  of  ejectors.. 


1, 4.4.2  —  Adaptation 

'Pour  un  statorcactcur  ,a  geometric  variable. ^optimum  dcs  performances  cst  attcint  pour  ‘-ji  »  5;  (Mo  =  7  ) 
En  general;  pour  dcs  raisons  d’cncombrcmcnt,  on  ne  depasse  pas  3  (optimum- asscz  pbi). 


1, 4.4:3  -Efficacite 

L’efficacitc.dc  l’ejcctcur  prcnd  nnr  grande  importance  cn  pr=  pulsion  atmospherique  hy  pcrsomqut.  du  fait  que  lapousscu  depend, 
dc  dcu  .critics  dc  dynalpics  dont  la  difference  relative  s’amcnuisc  avec  la  vitcssc.  Un  important  travail  dc  rcchercnc  ct  d'etudedott 
doit  done  cere  cffcctuc  pour  opttmiscr  Tcfftcacitc.  La  figure  26  donne  ia  sensibilite  dcs  performances  a  lcfficacne  dc  l'cjcctcur  cn  to  na¬ 
tion  dc  la  vitcssc  dc  vol. 

Cette  grande  sensibilite  dans  les  performances  montre  Ic  soin  qi.’il  cst  nccessairc  dapporter  a  la  conception  dcs  cjcctcurs  des  propul- 
scurs  atmospltcriqucs  hypersoniquet. 


1,5  -  Structures  ot  matdriaux 

Comme  nous  i'avons  deja  vu  Iors  dc.  Pexamen  des  missions  dc  notre  precedence  conference,  1'utilisation  dcs  cxcclicntcs  pcrtorjnanccs 
cncrgctiqucs  dcs  motcurs  atmospheriques  depend  cn  premier  chef  dc  l’art  Jc  sacoir  constru-.rc  scs  structures,  avee  dcs  coefficients  dc 
construction  acccptables  tnalgtc : 

-  la  severite  dcs  contraiiucs  m.'caniqucs  et  thermiques 

-  la  faibic  valcur  du  cocfficicn.:  dc  pousscc  (motcur  voluminous) 


"i 
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Resultat  pour : 

A  Vf  ,-=  6,01  Fs :  theoretical 


P  *  thrust 

( Isenfropic  expansion) 


La  conception  de  structures  particuliarcs,  legeres  efficaces  devrait  ctjre,  a  nony  avis,  le  theme  prioritairc  dc  la  recherche  . su-'  lc 
motcur  atmosphcrique  hyper'sonique  pour  Its  annees  a  venir. 

Du. resultat  de  ccs  travaux  dependTayenir/dc  la, propulsion  aerobic  en  hypersonique. 

La, technique' de  conception  depcndra.du  type  de  mission  envisage.: 

-  tnv.sile  non  recuperable 

-  missile  ou  avion  avcc  propulscur  rccuperab.e. 

La  figure  27  montre  a  titre  J’exemple,  la  mission  thermique  des  propulseiirs  aerobics  evoluant  dans  lc  corridor  dc  vol  ct  les  possi- 
bilites  des  meteriaux  rcfractaires  envisages  pour  l’accomplissement  dc  ccttc  mission. 


EQUILIBRIUM  TEMPERATURES  FOR-VARI-iJS  SURFACES 
OF  A  HYPERSONIC  RAMJET -NO- REGENERA  IVE  .COOLING, 


TEMPERATURE  CAPABILITIES  OF 
SOME  REFRACTORY  METALS. 


Fig,  27  •  Structures,  Temperatures  and  materials  jf,  :  N.R.  Honming 


Ldrsque  Ie«  caracteristiques  de  cesderniers  ne  sont  plus  suffisaiites,  ii  Taut, avoir  recours  a  d’autres  solutions  de  conception*  le  cnoix 
dependant  de  la  duree  de  la  mission. 

1,5. 1  —  Propulseur  non  riutilisable  ou  courte  durie 

La  meilleure  solution  est  sans  aucuii  doute  ^utilisation  de  (’“ablation*’  ou  de  mtirs  thcrmiqucs  retardateiirs.  Le  choix  dependra  du 
degre  de.se  verite  de  la  mission. 

1,5.2/-  Propulseur  rSutilisable,  ou -longue  durie 

'Pour  les  missiles  a  duree  prolongee  et  lcs  propulscursreutilisables  (lanceurs,  avions)  il  faudra  avoir  recours  a  des  techniques  plus 
elabptecs. 

L’utilisation  des  combustibles  “cryogeniqucs’’,  tcls  que  l’hydrogcne,  le  methane  ou  des  combustibles  mettant  en  ceuvre  des  qualites 
refroidissantes,  telles  que  chalcur  spccifique  elevce  ou  , reaction  endothermique  de. decomposition  importance  avant  la  combustion,  sont 
a  conseillcr  (fig..2iS). 

Exempt?  ■■  propHctcs  cryogcniques  de  Hs 

chalcur  latcnte>ae  vaporisation  =.'450  kj /kg 
bp  2'1.5-kJ/kg  ®-K.  -,(100<T  %<  800) 
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II  -,LES  PERFORMANCES 

11,1  --Equations  g4ndrales 

Lc  bilan  propulsif  est  la  rcsultantc’dcs  forces  internes’ sC'cxterncs  cxcrcccs  sur  lesparois  du  propujsebr.  Nous  ne  nous  bccupero.ns 
ici-que  des  forces  internes. 

Il  est  commode  d’appliquer  lc  thcoremc  des  quantiles  de  mouvemcnr  entre  1c  tube  de  courant  capte  a  l’infln i  a mon t  e t  la  section 
finale  d’ejcction.  On  definit  ainsi  la  poussce  eomentjonnette 

P=At  (ps  +p5  I'j)  -/10  (p0  +  Po'f/o)-Po  (^s>_^i)  ■ 

C’est  en  fait  commc.lc  montfait  la  figure  7,  une.poiisscc.  majorce,  puisqu’ilfaut  lui  rctirer  l’integralcdcspressions  sur  la  surface 
projetee  du  tube  de  courant  non  materialise  par  la  carcnc. 

Cette  integrale  de  trainee  s’appclle  la  resistance  additive.  CXa  s’annule  lorsquc  la  prise  d’air  est  adaptee.  La  poussce  reelle  est  done 
egale  a 

P-Ra  . 


Fig.  29  •  Ramjet  specific  impulse.  (Equilibrium  flow  •  Froien  flow  •  Real  flow) 
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Ul ,  «t  cp mnic ji  <1  ’utilises  les  coefficients  suivants  : 

PrB. 


C,,  = 


i-Po'lro'^i 


I, 


*  Combustible  —  J 


P-Ri 


g  •  ttlk  /combuttlblel 


/  _  P-A. 

'j  «*•  =  — : — 
g  •  m(*lr) 


Ccs  coefficients  dependent  non  seulcmcnt  des  conditions  de  vol.mais  aussi  de  l’augmcination  d’cntropic  due  aux  ptrtes  d’efficacite 
de  prise-d’air  ct  de  comjhistwn,  commc  nous  1’avons  yii.;prcccdemrncnt. 

La  figurc  29  donne  ies  impulsions-spccifiques  optinialcs  des  statorcactcurs  a  hydrogene  ct- kerosene. 

(il;2  -r  Sansibility  a  la  richesse 

Sur  lcs  figures  3G  ct;31,oiimontre  l'influence  de'ia  richesse  de  combustible  sur  les  performances,  cn'  egime'figc  ct  d’equilibre 
pour  le  sratbrcacteiir  conyentionnel. 


11,3  -  Sensibility  h  la  prise  c"air  et  h  la  combustion 
Elies  sont  doimdcs  par  la  figure  32, 


/ 

i 


11,4  •  ■  Sensibility  au  taux  de  detente 
La  figure, 33  donne  un  exemplc. 


Fig.  32  *  Parformoneo.  Sanjitivity  to 
afticioncy  (air  intoka  +  combustion) 


11,5  —  G4omdtrie  yarjsble  et  gfometrie-fixe  ^ 

Les  performances  etablies.precedemment. correspondent  ati  statoreceteur,conventionrie!»,ad<jpfe.  Sageometric  d’entree  c.t. de-sortie 
doit:etrt , vai table  et  eorrespondrc.  aiix  Joss,  djayotution  des  sections  indsquees  spr  la  figute/34,.cf  quiumpjipueides.  difficultes  technolpgi 
ques  de  realisatidncompte  tenu  .&$' temperatures  et  des  flqx\proprs|':aJ’hypersdnique.'  '  - 

Si  ia  gcomctrie  resteffixe.  lrs  peiformances  sotit^penalisees  comme.le.mohtreja, figure  35.  - 
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Fig.  34  •  Variable  geometry  of  an  adapted  ramjet 
Air  intake  ramp  18°  •  Subsonic, combustion  9=  1 
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F>g.  35*  Fixed-geomeiry  performance. 
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Ill  -  APPLICATIONS 


Lcs  missions  hypcrsoniqucs  du  propulscur,  atmosphcriquc  oiu  etc  cvoquccs  lors  de.uotrc  premiere  conference. 

L'utilisation  opcrationncllc  de  cos  propulseurs  ncccssitc  au  prc.il.iblc  des  efforts  it  rcJicrclies.fcc/imifiic*  et  Uchnologiiiiia  tres 
importants. 

Quelques  realisations,  h  caractcrc  experimental,  out  etc  devcloppccs  cn  Franecet  a  I'ctrangcr.  Elies- conccrnent-: 

—  Ic-.statorcactcur  convcntionucl. 

— de  statoreactcur  .i  combustion  supersonique. 

—  lc  statoreactcur  a  combustion  mixte. 

Voici  quelques  cxcmplcs. 

111,1  StatorSacteur  conventionnel  "STATALTEX" 

C'cst  un  statoreactcur  a  combustion' subsonique  et  a  geometric  fixe,  ctudic  pour  fonctionncr  entre  Mach. 3  et  Mach  6.  11  cst  lance 
-par-uu  propulseur  tupropcrgol  solidc  (fig,  36). 


'nternal  geometry  of  «StataItcx» 
Fig.  36  -  Stotoltex  3  ■  M  <  6 


Description 


H  utilise  lc  kerosene  voinmc  combustible,  l.i  pnsi  d’.ut  tst  du  type  ,'i  pointe  evolutive"  L'injcctiun  s'cffivtuc  par  pulverisation  stir 
t'accrochc  flammc  obs'  ,cle.  La  chambre  de  combustion  est  a  ciiambre  pilote  .fig-  37,.  La  inisc  .i  feu  cov  commaiidJe  par  tin  disp.isitif 
pyrotcchnique. 
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Air  intake 


Fig.  37  «  Stotaltex.  • 


Flame  holder.  Injectors  .Pilot  chamber 
(flame  tube  removed) 


Heal  Flux  at  the  Throat  of  the  Exhaust  Morale  Made  of  Orlhostrasil 

(Simulation  Experiment  at  Palaiseau);  C.ubonired  Layer  Thickness  (at  the  Throat).  Fig.  38  -  Stotaltex. 


Performances 

Lc  domainc  dc  vol  explore,  avee  fotiedonnement  correct,  couvre  1c  domainc.Mach  5  ct  40  kmd’altitudc  (Lg.  39). 

La  durcc  de  fonctiomicmctit  n'e.xccdc  pas  60  sccondcs. 

Chambrc  de  combustion 

La  figure  40  montre  les  impulsions  spccifiqucs  dddu  •  du  vol  ct  les  pertes  dues  au  fait  que  la  geometric  de  prise  d'air  ct  dcjcctcur 
reste  fixe  au  cours  du  vol. 

Prise  ‘’air 

Lc  fonctionncmcnt  cst  toujours  supcrcritique 

tJd  <  Vd  comma  lc  snontre  la  figure  40. 


1 1 1,2  -  Statordacteur  It  combustion  supersonique 

A  notre  connaissa.  cc,  aucun  rcsultai  n'.i  encore  etc  publid  stir  dcs  vols  dc  statorcactcur  a  combustion  supcrsontquc.  Us  rcsidtats 
rcstent  classifies. 

Signalons  ccpcndant  deux  rcchcrcltcs  qui  peuvent  ctre  mentionnes  : 

-  une  dtude  canadicnnc  dc  Mac  Gill-University  sir  u»  statorcactcur  Mach  7, 


Acceleration  Trends:  Average  Values  According!!)  Measure 
menls  Telemetered  frnrn  ine  Accelerometer. 


Range  of  Flight  Explored  in'Ramjet  Propulsion 


Fig.  39  -  Stotoltex. 
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Comparison  of  Specific  Impulses  from  Flight  Tests  and  Calculation 
(STX06).  " 


Fig.  40  -  Stotoltex. 


111,2. 1  -  Stude  do  Mac  Gill  University 

C’cst  unstatorcactcur  experimental  lance  par  canon  qui  doit  s’accelercr  dc  Mach  5  a  Mach  7. 

La  prise  d’air  esc  d’untypc  particulicr,  constitute  par  dcs  modules  auto-amor$ab!cs.  Lc  combustible,  lc  triclhyaluminium,  a  etc 
choisi  pour  scs  qualitcs  d’auto-inflammabilicc  (fig.  41}. 


II 1, 2.2  -  Statoriacteur  d  deux-modes  -  combustion  subsonique  puis  supersonique 

L’cmploi  dc  r.c  type  dc  propulscur  scmblc  tres  intcrcssant  pour  les  applications  hypersoniques  puisqu’il  permet  d’obtentr  dcs  perfor¬ 
mances  valablcs  cn  utilisant  unc  geometric  fixe.  La  technologic  se  trouve  considcrabkmcnt  simplificc. 

Dcs  etudesde  fa'**bil!te  sont  cn  cours  da  d£ycloppcincnt  a  la  NASA  (Garret  Corporation)  ct  en  France  (ONERA). 

Ce  propulscur  cn  nacelle  utilise  soit  dc  I’hydrogcnc,  soit  un  hydrocarburc  (prepare  ct  prcchauffc  dans  un  gcnctatcur). 

La  figure  42  schematise  lc  principc  dc  I’un  dc  cos  propulscurs. 

La  prise  d’air  axisymetrique  cst  ctudice  pour  etre  compatible  avee  les  combustions  subsonique  ou  supersonique. 

En  regime  subsonr  \  j'usqu’a  U  vitesse  dc  Mach  5,5,  la  combustion  cst  stabiliscc  par  un  accrochc-fiaminc  du  type  “jet  dc  gaz". 

La  stabilisation  dc  la  fiamtnc  cst  nccossairc  pour  les  fsibles  vitrsses  dc  vol  (temperatures  T}  d’ccoulcmcnt  pen  clcvccs). 

En  regime  dc  combustion  supersonique  la  stabilisation  fiu'dc  est  supprimec  (fermeture  d  une  vanne) ;  l’apport  dc  chalcur  cst  ab.vs 
effcctue  dans  unc  section  dc  canal  corrcspondant  a  '.’augmentation  d’cntropic  tninimalc. 

La  section  minimale  de  1’ejcctc.ur  cst  sonique  durant  la  phase  dc  combustion  subsonique,  puis  supersonique  cn  phase  dc  combustion 
supersonique  La  compatibility  dc  ccs  conditions  depend  evidemment  d’un  choix  convcnablc  dc  revolution  dcs  sections  internes. 

les  performances  theoriques  dc  cc  propulscur  sont  ccllcs  dc  Ja  figure  43. 


-  Supersonic  combustion,  (adapted:  inlet) 


Fig.  43  *:Ramjet  using  &oI  (nods  combustion  or.d  fixed  geometry. 

Rcmarqucs 

On  pcut  adapter  la  prise  d'air,  soit  a  Mach  3,5  ou  a. Mach  4  par  cxcmplc,  de  manicre  a  donner  plus  dc  poids  a  un 
certain  domainc  dc  vitessc  au  cours  dc  la  phase  d'accclcration  (bikn  dc  la  mission)  commc  1c  montre  la  figure  43. 

L'avantagc  dc  la  combustion  supcrsoniauc  cst  evident.  La  degradation  dcs  performances  due  a  la  geometric  fixe.cn  phase  d< 
combustion  subsonique  cst  stoppee  lorsqu’on  passe  cn  combustion  supersonique. 

En  consequence,  1’utihsation  dc  cc  type  dc  propulscur.  ncccssitc  une  mission  avee  vol  accc'.crc,  suivi  d’un  vol  dc  croisicrc  a  vitessc 
hypersonique. 
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CONCLUSION 


Cc  rapide  cxamcn  de  la  propulsion  atmosphcriquc  des  vchicules  In  pcrsoniques  nous  a  n,js<cn  presence  des  sedutsantes  performances 
cncrgetiqucs  de  ce  mode  dc  propulsion  dcgradecs  quclquc  peu  par  ies  difiicultcs  d'unc  technologic  non  ?cquise  a  cc  jour. 

Nous  somnus  encore  loin  du  Scramjct;  lanceur  de  satellites  de  notre  premiere  conference  qui-njcctau>en  oibitc  plus  de  10  ,r.de  ja 
■masse  au  depart.  En  fait,  commc  nous  venous  de  Ic-voir.  les  vcritabics  problcmes  ne  sont  pas  d.ms  le  inode  de  combustion  de  cc  type  dc 
prooulscur  mais  csscntie/lcmcnt  dans  sa  technologic  de  ls  realisation. 

Compacire.  fiabilitc.  Icgerctc.  tcllcs  devraient  ctrr  ’cs  grartdes  activites  dc  recherche  d  aujcurd’lrn  et  dc  demain  sur  lr  propulscur 
atmospherique.hypersonique.  Souliaitons  qu’a  I'horizc.!  des  aniiccs  a  venir  nous  assistions  au  dcvcloppcment  d‘un  vchieulc  experimental 
dc  grande-dimension,  precurseur  indispensable  a  lejvsn auissement-de  cette  technique  originalc. 


Fig.  44 .  Scromjel. 
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PARTIE  4 

PROBLEMES  AEROOYNAViaUES 

par 

Rene  CeRESUELA 


I  -  INTRODUCTION! 

Parrrii  les  problemes  aerodynamiques  oes  vehicuks  aeriens  rapilles  de  voter  aux  vrtesses  hyper  soniq  ties.  feus  relatifi  auxci'acttns- 
tiqucs  aerody namiques  des  formes  geometriques  simples,  relies  que  Ier-concs.  hs  plaques  planes  ou  les  nez  sphenqses  sc  soar  ru  consa- 
crer  one  grande -attention,  et  il  existe  une  grande  masse  de  travaur  publics. 

I:i  l’interct  ?£t  concentre  sur  les  problemes  aerody  namiques  de  vchiculcs.complets.  et  plus  spccialement  sur  ccox  souleves  p2t  les 
caracrcristiqucs  de  structures  legcres.  dr.  grandes  dimensions,  componant'de  voiumineux  moteurs. 

Dans  Its  limites  de  ce  chapitre  iln’est  pas  possible  de  faire  plus  quTndiquerlcs  problemes  que  I’on  peut  attendre.  loisqu’on  dispose 
d’exemples';  leur  revue  n’est  done  pas  .complete.  Elie  nc  saurait  d’ai’lerxs  letrc  car  e’est  urn  fait  constant  d’expcrience,  que  de  nombreux 
problemes  aerody  namiques  sont  dccouverts'au  tours  des  essais  envoi. 

On  commentera  successivemcnt ; 

— ies;problemes  gencrauxde  finesse  et  de  y  '  Mite 

—  ceux  lies  aux  conceptions  d’avions  a  prop  at  atmespherique 

—  ceux  particuliers  aux  projets,  reccmment  pri.iposcs,  de  r.avcttc  spatialc  (Space  Shuttle.) 

—  ceux  lies  a  l’aeroclasticitc 

— enfin  ceux  soulevcspar  la  prediction  de  I’cchauffemcnt  ct  I’cfficacitc  de  gouvcrncs 

On  donnera  enfin  quelques  chiffres  rclatifs  aux  couts  de  different*  systemes  aerospatiaux.  qui  cclairent  les  tendances  actuelles  vers 
dcs  vaisscaux  rccupcrables. 


II -PROBLEMES  GEnERAUX 

Les  chapitrcs  precedents  ont  montre  qu’un  projet  d’avion  hypersonique  souffre  d’une  grande  scnsibiiitc  a  different*  par-metres  tels 
que  I’efficacitc  de  structure  ou  de  propulsion,  ou  que  'a  finesse  acrodynamique  maximalc.  Cette  dernirre  teds  b<— utoup  d’un  auteur  a 
l'autrc,  faucc  dc  valeurs  cxpcrimcntalcs  publico',.  La  figure  t  compare  les  finesses  inaximalcs  ccnsidcrccs  dans  dt-  etudes  generates  par 
Fer.I  ct  Heldenfcls  -  voir  les  references  dans  (1J  -  ct  ccilcs  obtenucs  cn  soufflcric  par  I’ONERA,  sur  une  forme  tres  schcmatiquc  avee 
une  aile  trcs  mincc  (prafil  NACA64Aoo2,5)  ct  dcmur.ic  dc  route  gouverne  ou  dc  tout  motcur.  Les  finesses  aerodynamiques  mcsurces 
sont  nettement  inferieurcs  a  cellos  cstimccs  par  les  auteurs  ci-dcssus  ,  on  peut  s’attcndrc,  dans  Ic  cas  de  formes  complcrcs,  a  un  disaccord 
encore  plus  acccntuc. 

On  pourrait  objcctcr  que  sut  les  project  actucls  dc  transf  arts  supersoniques  les  finesses  mcsurces  des  dcrmcrcs  formes  pcrfccttonnecs 
sont  superieurcs  aux  premieres  valeurs  cxpcrimcntalcs  obtenucs  sur  les  premieres  formes.  Ces  accrotsscnicnts  dc  finesse  ont  etc  obtenucs 
cn  faisanc  subir  aux  ailcs  dcs  courburcs  longitudinalcs,  ties  vrillag-s  cn  envergure,  ct  dcs  cambrurcs  comqucs  dcs  regions  dc  bord  d'atu- 
que,  ct  par  U  mcilicure  application  possible  do  la  loi  dcs  aircs  ;  les  formes  rctcr.ucs  doiv>.nt  rcaltscr  |c  mcillcur  eompromts  entre  Pad, ip- 
cation  au  Mach  dc  croisicrc  ct  les  qualitcs  aerodynamiques  voulucs  aux  autres  vitesses  tic  vol. 

Dans  le  cas  d’un  avio"  Mach  3  tel  que  Ic  XB70A,  on  a  tire  plcin  parti  dc  Pimcracuon  favorable  entre  I'cnormc  earcnc  motriec  ct 
i'ailc.  Mais  on  sait  que  ccttc  disposition,  prcconiscc  par  A.  Eggcrs,  sur  !a  base  de  la  tlicorie  lindairc,  n'apportc  pas  dc  benefice  apprecia¬ 
ble  aux.grands  nombres  dc  Mach. 

Cc  point  esc  illustrc  par  la  figure  2  extraite  d’uno  revue  d'essais  effectucs  au  centre  dc  la  NASA  .i  Langley  par  Becker  [1] ;  un  ccart 
trds  net  apparait  au  dcla  dc  Mach  3  entre  les  provisions  theonques  ct  Its  mesurcs  .  on  constate  n  2ine  qu'an  dels  dr  Marh  n  I'lnrrrartton 
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kiSkc  ors  byjpc&ess;  acoinaaaag  «fo=s  firs  tarts  os  oe  rScs  eikco:  : 

-  c*s!x.tc  Ex  teadaate  oKtrcSe  qss-loa  observe.  aox  debsts  i'aae  coavtlSc  px»oaa  cc  vehictiSes aniens,  a  cabEnr 
j'xraJruzsjBr,  costSScscz  a  coo  cosset  srrmfe.  oa  secosiasre.  On  pent  nppeler  a  cet  egarc  qn'an  coins  dc  la  dertuete  decensne  qui 
a  ca.lr  d?*elnppets<nj'<Sc*  gnta-ifs  fusees,  eer  errenamr.a  ecodrir  a  drs  edaa  specnccUres,  qui  oarprovoqce  cn  retour  uhe-nbuieile 
prise  St  conscience  des  ptoifcjs  agrodrcamsqnes. 

-  b  j ecoeSc  raison,  plus  pra&zutique,  est  que  ton  nr  pent  evalcer  les  caracteristtques  acrodynaraiqurs  d’un  vehicule  acnen 
sans  avoir  an  rnoins  nne  idee  de  sa  forme,  cc  qui  est  une  cache  maliisce  s’agjssant  d’avions  hvpersoniques.  en  raisen  des  inccrtttudes.  sur 
Je  type  de  propulsecr.  sur  if  combustible  (qui.rrgit  le  volume  de  i'avionj  et  ioeme  sur  les  missions  possibles  ou  cnnsecees. 

Cest  une  situation  nouvelie  dans  Ic  domainc  aeronautique  :  dans  Texen.ple  d’un.  avioo.de  transport  supersonique  de  la  prAsentc 
generation,  ies  ccnsidcra irons  d  echauffement  cinctique  ont  dicte  le  choix  du  metal,  de  sa  nuance,  ct  mime  des  precedes  dYsmage.  Il 
s'agit  de  problemcs  diffidles.  mats  qui  ont  pu  etre  resolus  sans  ripercussions  sur  la  conception  aerodynamique. 

Dans  le.cas  d’un  avion  hypersonic ue  au  contraire  chaque  domainc  de  dcveloppemcnt  est  ctroitenicnt  imbrique  dans  les  autres  :  le 
type  de  structure,  son  mode  de  refroidissement  seront  differents,  sc!o»  que  les  moteurs  scront  des  “scranijcts"  *  a'  hydrogcnc,  qui  exigent 
un  fuselage  volumineux  ei  fragile  (1'hydrqgenc  liquide  cs;  2.5  fois  plus  cr.crgctiquc  que  le  pctrolc  mais  environ  10  fois  moms  dense),  ou 
scion  que  le  projet  prevoit  1’utilisation  de  turbos-stacos  a  fusees,  cn  cncrmes  nacelles  accolccs  a  un  fuselage  plus  modcstc  contcnant 
petrole  et;oxygenc  liquide. 

1’option  moteurs  pcse  ainsi  lourdemcr.:  sur  le  dcssin  ct  il  est  afors  presque  impossible  d’abordcr  une  etude  gcncrale  d'opnmisation. 

Mais,  au  moins  cn  cc  qui  conccrr.e  l’acrodynamiquu,  on  peut  sortir  dc  cc  ccrc'c  vicieux  ;  on  peut  cn  effet,  sans  pretendre  opiimiscr, 
aborder  les  problemcs  acrodynamiqucs  er  choisissant  quclqurs  projets  pariiculicrs,  cor.ccrnant  dc  preference  dcs  conceptions  extremes, 
pour  les  ctudic;  cn  soufflcric. 

On  peut  aussi  esperer  inettre  en  evidence  les  limites  dc  validilc  des  mcthodcs  dc  prediction,  dccouvrir  dcs  problemcs  inattendus,  ct 
rccuciliir  dcs  rcsultats  cxpcriincncaux  asscz.significatifs  pour  aider  au  dcssin  dc  projets  plus  realistes. 

Q;ttc  procedure  a  etc  adaptcc  aux  USA.  Au  cours  tics  cinq  dcrnicrcs  annccs  lin  travail  de  rcclicrchc  important  a  amsi  etc  execute 
cn  particular  au  Centre  dc  la  NASA  a  Langley  [22]  sur  dcs  avions  hypersoniques  .  les  premieres  conclusions  sont  que  la  rcclicrchc  dans, 
tous  les-  lomaincs  cn  est  a  scs  balbutiemcnts.  On  rcconnait  aussi  qu'aboutir  a  dcs  compromis  dc  dcssin  optimaux  ct  sigmficatifs,  entre 
Ics  exigences  coiuradicioircs  d’acrodynamisiuc,  dc  structure,  ct  dc.  propulsion  est  cxircntcmcnt  ardu.  Un  travail  cxploratonc  dc  configu¬ 
ration  cst-cn  cours  dans  les  soufficrics  hypersoniques  dc  Langley,  sur  des  formes  dcrivccs  du  dcssin  dit  *HT4"  avion  acrobic'a  bydrogenCj 
represente  sur  la  figure  5  ll  est  dairement  iudiquc  quo  1’approche  cxpcrimciitaic  est  obligatoirc,  devant  les  tres  rarcs  rcsultats  thcoriques 
applicablcs  aux  avions  hypersoniques.  On  nc  disposc'pas  encore  dc  rcsultats  experimentaux  publics  sur  des  formes  completes,  mais  la 
rcfcrcncd  ( 22}  rontient  uric  discussion  complete  dcs  rcclicrci'cs  cffcctuccs  a. Langley  concernant  Ics  structures. 

Une  rcchcrch"  analogue  est  cn  cours  a  Ames  :  la  figure  S  bis  represente  trois  modules  de-conceptions  differentes  cssaycs  pour  la 
NASA  dans  Ics  soufficrics  d’Amcs  ■  bicn  que  dc  nature  tres  schematique,  Ics  modclcs  component  dcs  empennages,  derives  ct  nacelles 
motriccs  simulccs.  Il  s’agit  de  trois  variantes  d’un  avion  a  hydrogcnc. 

Le  moildlc  est  un  sans  queue,  les  moteurs  sont  situcs  sous  la  partie  arricrc  de  1’ailc  cn  double  delta,  l.c  fuselage  a  une  section 
clliptiqu^aplatic. 

Le  modclc  b,'  a  scs  moteurs  disposes  sur  I’cmpcnnagc  horizontal ;  l’ailc  cn  delta  dc  70°  de  flcchc  est  montee  sur  le  fuselage  a 
section  presque.  carrcc. 

*  Supersonic  Combu-'.ion  Ramjet,  pour  Statorcacteur  a  combustion  supersonique. 
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a.  Elffc  e-OSS-SiC'ion  fuselage,  double-delta  eunc  K  -FI;!  suttisil-ia’aj*.  delta  wing,elevator  mounted  ramjets. 


c.  Minimom.drag'fusclagc,  delta  wing  raet|cls  in  pods. 


Fig.  5  b.s  •  Hypersonic  Modi  6  aitplonc  modeis  investigated 
by  N,A;S. A.  ( Antes  wmd  tunnels). 

I.i*  tttiii/i  /(  c  cst  idcMiquc  .iu  nmdele  l>  in.tis  1c  Ium  lage  est  mi  mrps  do  resistant  c  mnutuaie  do  Seats- 1  iaak, 

J.i-s  ninttfuiv  I'.ir.ussiHH  avoir  sit.  dnmusit.ns  vat  .i.unables  nt.it'.  tVs*  [’.it  < •  ntr.isti  iui  U  volume  tin  lttscla;e  .(tit  vomient  les  tort 
voirs  d’liv.lr  ipi'tte 

I  bins  les  trots  inodeles  iVntree  d'.r.r  est  d.nis  lo  lii.imj'  a-'rod.naim.|iic  dt  I'mnados  dv  I  .nit.  I  nitcrot  de  telte  disposition  est 
soimu  .  It  hjiurc  h  »eprolu.\  'i  Imutioii  du  tioinbre  tit-  Math.  It  s  set  turns  d’entiee  d'ur  invcss.iiris  pour  mi  avion  volant  a  till 
(  .  -  <1,1  avet  tine  v barge  al.nre  de  loo  kg  tit"  I  es  livpotlu-ses  nun  ern.uit  la  linesse  inaMiiiak  [ (  •'  liw  M  .  amst  ijne  la  poitssee  unit.) ire 

l  1  d'nn  statoreaete\ir  almtente  ft  peirole  s.nn  rapiu-Ieis  .Ian.  le  taMea'i  I 
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Fig.  6  -  Captation  crea. 


A  ccttc  courbc  relative  a  la  section  amont  A0  nrccssaire  on  a  compare  celle  des  sections  -A ,  quand  lc  rcactcur  cst  situc  sous 
Jlintrados  d'une  ailc 

-  Ia  courbc  dcs  sections  A  \max  ,  maximum  disponible.entre.  I'intrados  d’une  ailc  cn  delta  70°  ct  Tondc  dc  choc,  a  l'inci- 
dcncc  8.4° ,  dans  un  plan  normal  situc  aux  2/3  dc  la  cordc  ccntralc 

—  la  courbc  dcs  sections  Ai.pratiqucmc.it  disponiblcs,  arbitrairement  fixccs  a  A \  =  0,43  A,  mjx  . 


On  constate  que  la  disposition  dcs  sections  dc  captation  a  I'.ntiados  dc  1'ailc  reduit  dc  moitic  Ics  sections  ncccssaircs  a  M  -  7. 

Un  autre  avantage  de  ccttc  disposition  cst  que  lc  fonctiohncmchtdc  i’cntrcc  d'air  nc  depend  plus  dc  l'incidcntc  dc  l’avion.  ni,  dans 
unc  ccrtamc  niesure,  dc  son  dcr.ipagc.  L’intcrcl  dc  ccttc  disposition  du  point  dc  vuc  du  rciidcmcnt  de  propulsion  cst  expos*5  endeta'I 
dans  la  reference  [2]., Cependant  jcs  dimensions  dcs  avions  nc  permettent  pas  dans  tous  les  cas  dc  tircr  parti  dc  ccttc  dispo's  tion  si  lc 
bombardier  Mach  3B70A  cst  asset,  grand  pour  qu'on  ait  pit  logcr  cnticrcmcnt  sous  l'ailc- la:  longue  nacelle  contenant  sc.si.vmotcurs, 
dans  lc  cas  dcd'intcrccptcur  All,-!a  nacelle  corner  mt  lcs  entrccs  d'air,  lc  diffuscur  subsonique,  lc  lurborcactcur  ct  la  clianibrc  dc 
rechauffe  cxccdcnt  la  cordc  locale  dc  l'ailc.  L'cntrcc  d’air  cst  alors  dircctcmcnt  alimcntcc  par  1’ccoulcmcnt  ament  ct  il  a  fallu  adapter 
soiivplan  dc  captation  a  I'anglc  d’incidcncc  locale.,  lc  noyau  coniquc  central  cst.cgalcmcnt  braque  vers  lc  has  ct  vers  lc  fuselage -pour 
ctrc  a  angle  d'attaque  nui.  Cette  adaptation  a  ia  direction  locale  dc  I'ccoulcmcnt  doit  reduire  les  capacitcs  dc  manoeuvre  '  '!«,  '  •!>.  Lc* 
ca'ractcristiqucs  acrodynamiqucs  dc  cct  avion  tie  sont  pas  publiccs.mais  on  peut  penser  que  les  nacelles  motriccs  con"lfcuj  fa^u" 
notables  aux  forces  ct  moments.  _ _ - 

Pour  avoir  unc'idcc  do  l'lnfliicncc’ dc  ccs  grandcs  nacclles-inoiiitcs  sur  les  projets  d'avions  hypersoniques  a  propu\,  t  „ 

IONERA  a  execute  quclqucs  nicsurcs  cn  soufflcric  ref.  [  1 ).  Les  photographies  dc  la  figure  7  rcprcscntcnt  I’un  des  moili!'"'  .  siayes  - 
un  avion  inum  dc  qiiatfc-turbos-statos  disposes  pat  pares  cn  deux  nacelles  accolccs  au  fuselage.  Pour  les  maquettes  les  nacelles  Jr  it 
acrodynamiqucinciit  transparentes",  e’est-a-dire  quclcur  section  interne  cst  constantc  dc  l’cntrcc  d’air  a  '.’ejcctcur.  Les  entrees  d’air  sont 
ainsi  toujoms  supcrcritiqucs  pendant  ics  cssais  cn  soufflcric. 

Lc  fuselage  cst  asscz  clancc  et  le  burd  .d’attaque  a  unc  ficchc  dc  79°  pour  reduire  la  resistance  d’ondc  ,  unc  rampc  rcctangulairc  dc 
pre-compression  precede  les  entrees  d’air.  Cette  maqucttc  a  etc  cssaycc  dc  M  =  0,6  a  M  —  7  dans  les  so  ifflcrics  dc  l’ONERA  a  Clialais 
Meudon  ,  unc  maqucttc  dc  plus  grandcs  dimensions  a  ctc  cssaycc  dans  lc  domainc  incompressible  dans  la  souffluic  SI  dc  PONERA  a 
Cannes.  La  Jignrc  8  rcprcscntc  unc  strioscopie  obtemic  a  Mach  7  dans  la  soufflcric  R2  dc  Clialais  ,  il  cst  significatif  que  les  sculcs  ondcs 
dc  choc  visibles  soicnt  cedes  issues  du  bord  d'attaque  dc  la  rampc  dc  compression,  ct  dcs  Icvrcs  infcricurcs  dcs  entrees  d'air  .  les  caluils 
cut  imliquc  cn  effet  que  leur  resistance. d’ondc  constituait  u„c  partic  importable  dc  la  trainee  totalc  de  l'avion,  ct  que  les  rayons  dc  ccs 
bords  dattaque  sans  flcchc  dcvaicnt  ctrc  rcduits  au  minimum  pour  realiser  dcs  finesses  acrodynamiqucs  acccptables  pour  l'avion.  Cette 
exigence  ct  ic  problcmc  dc  tenue  a  l  cchauffcmcnt  qu’cllc  suulcve,.pcut  ctrc  satisfaite  ainsi  que  lc  muntrent  les  experiences  dcs  references 
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Fig.  8  •  Wind  tunniltesltng=a?  o  hypersonic  ftiip'lgnc-'ol  O.N.E.R. A. 

II;4  Stability  de  route 

La  mctnc  maqucttc  a  etc  souinisc  a  ties  mcsurcvcii  derapage,  a.ec.et  raps  stS  naicllt...  mutritcs,  a  dii'lcrcnts  neunhres  tit  Math  ct 
angles  d'incidcncc  ;  or.  a  pu  aitisi  cvalucr  lacontributiondes  nacelles -a  la  stabilite  do  route.  La  Jigurt  9  inoutrc  que  la  presence  ties 
nacelles  accroit  la  stabilite  dc  route  quand  I'ineidcncc-ctoit,  a  Si  -  2,'52  .  a. M  *■  4.2U  ret-effet  ties  nacelles  n  c*t  plus  sensible,  et  a  Mach 
7  I’aceroissemcnt  dc  I'incidcncc  conduit. a  unc  jv’-tc  complete  dc  la- stabilite. 

N  B  Lc  centre  dc.gravitc  dc  1’avion  ctait  suppc-sc  tcl  qu'il  sou  luiigitudinalcmcnt  stable  .i  tons  les  nimbus  dc  Math  supcrsomqucs. 

Unc  variante  difference  dn- projet  d’avion  a  etc  cssaycc  ,  \a. figure  10  montre  que  les  solunumuscs  nacelles  dcs  turbos-statos  soiit 
rcmplaecft  par  quatre  statoreaetcurs  a  combustion  supersonique  "Seram jet,."  Jt  plus  iaiblcs  dimensions.  La  flcchc  dc  1  ailc  a  etc  r.imencc 
dc  791  a  68°  cn  vuc  d’agrartdir  la  surface  dc  captation  possible  entre  son  intrados  ct  1'oiulc  dc  choc  jusnu'a  dcs  angles  d'lnculente  dc 
10°  Les  bouts  d’ailcs  sont  rabattus  ver  lc  has, pour  accruitrc  la  stabilite  dc  route  supersonique  cn  mudente.  taudis  que  la  surface  tie 
derive  emit  rcduitc  dc  inoitic.  La  figure  II  compi'c  les  tourbes  tie  stabilite  tic  route  mesurces  ,  pout  Its  dcu\  tonfigutainms  u  marge 
statique  longitudinalc  cst  positive  (avion  stable). 

La  coinparaison  ties  rcstiltats  montre  claircmcnt  que  l'avi.  n  avet  "Stramjets  ’  serait  instable  a  Math  0  a  I'lntitlcti  e  nulle.  111.11s  cst 
stable  dans  t  -ut  lc  doinainc  dc  Mach  a  I'incidcncc  dc  vol  tie  5".  La-prcst.itc  Jc  tes  statorcatteurs  courts  parait  delavorahlc  pour  M  •! 
mais  favorable  au  dela  tie  Mach  4.  L’avion  a  ‘urbos-statos  au  coiitr.urc  cst  stable  a  l'iiiiiiicntc  nulle,  mats  I'lnfmciitc  tie  l  int  itleiiit-  cst 
touiours  defavorable,  et  unc  manoeuvre  a  foi  factcur  dc  charge  a  A /  >  5  serait  catastrophiqtie. 
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Fij.  11  -  IrJctue  of  the  typo  end  disposition  of  power 

plants  on  the  yaw  stability  of  o  fijpeswi:  pitpleoo. 
Oii.E  J?JV.  wind  tunael  tests.  C- 


Fig.  12  -  Influence  of  the  type  and  disposition  of  powerplonts 
on  the  yaw  stability  at  angle  of  attock  of  a  hypersonic 
airplane  at  Mach  7. 


Xa  figure  12  compare  a  Mach  7'les  stabilites  dc  route  dcs  deux  configurations  avee  et  sans  les  motetirs.  On  voit  que  les  statoreac- 
tcurs  pendus  a  l’arricre  de  I’ailc.sontbicn  a  l’originc  dc  I’accroissetncnt  dc  la  stabilitc  de  route  cn  incidence  ;  au  contrairc  les  grandes 
nacelles  dcs  turbos-statos  reduisent  la  stabilitc  ;  les  cssais  one  ete-repris  sans  la  derive,  ct  avcc'dcstdcrivcs  de  surface  differentes.  pour 
isolcr  lcurcontribution  a  la.stabilitc  dc  route  mcsurcc.  ll  cst  visible  qu’en  Tabsericc  dcs  carcnes  dcs  turbos-statos,  I’avion  presence 
seulcmcntunc  perte  progressive  dc  stabilitc,  mais  rcstc  stable  jusqu’a  I'anglc  d’incidcncc  maximum  cssayc. 

Cc  comportcmcnt  dcs  deux  configurations,  (turbo-state,  ou  stato  a  combustion  supersonique)- peut  ctrc  explique  cn  fatsant  appel 
a  la^tlicorie  des  corps  elanccs.  Scion  les  rcsultats  dc  ccttc  thcoric  la  forcc'normale  dcvcloppcc  par  un  cylindrc  crcux  cn  incidence  a  soil 
centre  duplication  sur  la  face  d’cntrcc.  Si  les  sections  dc  captation  dcs  motcurs  sont  situces  tres  cn  avant  du  centre  dc  gravitc,  la  forcc 
latcralc  crcce.par  la  misc  cn  dcrapage  cofrespondra  a  un  momcht  dc  iaect  de  signe  dcfavorablc  ,  au  contrairc,  dans  Ic  cas  dcs  statos 
courts  et-situcs  ttes  en  arricre,  la  metric  force  latcralc  crec.alors  un  moment  dc  rappel  favorable. 

L’accroisscmcnt  dc  cct  cffct  avcc  i’anglc  d’incidcncc  s’expliquc  a  son  tour  cn  considcrant  Ic  niveau  dc  laprcssion  cinctiquc  locale 
</ 1  au  niveau  dcs  entrees  d’air.  Sous  i’intrados  d’unc  ailc  cn  incidence; 

ou  p  cst  la'pression  statique,  ct  ou  les  indices  1  ct  0  sont  rclatifs  rcspcctivcincnt  aux  conditions  locales  ct  infini  amont. 

Ccs  observations  sont  a  1’originc  dc  la  presence  dc  “quillcs”  a  la  partic  inferieurc  a  mere  dcs  avions  supersoniques  ;  cllcs  indiquent 
cgalcmcnt  un^  voie  vers  I’optimisatiou  dc  la  trainee  cn  utilisant  au  tnictix  les  ncccssaircs  carencs  motrtccs  pour  les  fane  participcr  a  la 
stabilitc  dc  route,  cc  qui  permet  de  reduire  la  surface  dc  la  derive  classiquc  aux  dimensions  fixccs  par  les  exigences  dc  stabilitc  du  vol 
subsonique. 
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'l!  esi  ceesss  «jar  !js  mwas  ssjysiKJcajBes  asrorb  cxigras  .«!£*«  pec?  t’acbycsaani  &  bar  eeyere  ejrcrrKe-'isx  e-ffcr criers  co&diebcs 
<5r  tteta&er  &  sc  e'aircwb  de  Sress  sasasos.  ,bs  rsitaso*  ^rocsrcripa  eota&f«  de  b  ferae  k  ic  bssccvn*  at  eeaeccyere. 

Cb  susbases  sweet  erosrsraais  a  ccksst  b  tac^tse  pcosec  gJsbaSs  rt'assi  reafser  b  pSst  gasije  etmoaia-Foat-ea  sxi so  a  &bs= 
sspcrietsr  a  2,  csodrSadstsf  &s  secaova  de  sort"  abcsnsseet  errcrasBctMqee'i  des  fcnses  arrarres  aretreru ;  fe  daaia-de  ce% 
reacts:*.  sil  a’est  pas  ccsfocce  act  o^nKts  d'cce  fcvjcrc  ki  Jc  acc,  pest  ccadcee  a  s*  foil  a  ib  pew  dt  poasa  e:  a  del  troaMes 
OKSBaopa  gfJKS,  (sc  exeaplz  ib  pate  eatables  de  arabiisre  de  route  erb  des  uecHawsa  «fcs  psrtnb  sase  sa.wMige  d» 
sorties  dair.  Ce  dot tube  de  rechrrchei  or  explore  de  fa^oa  fcceisrsne  *  {’occasion  de  J’etcde  des  thasseors  de  5a  aocrt’b  get  erarian. 

Oa  crotrrera dies  ia  reference  [a]  ote  tres  bocae  introduction  ant  probleoes  ^'integration  aerodtruunique  dr  b  proptclsioo  cede 
b  cellck.  et  b  reference.!  a  ]  Ic  compte  renda  d’aae  recherche  experitoenrale  de  b  petssee  d’arriere  corps  optima!:  dans  te  cas 
d'trn  chasseur' bueacteur  de  b  ebsae  Mich  23- 

Pour  tin  anon  hypcrsoniqcc,  fc  problem'  de  b  variation  de  geo  metric  des  tuyerespropuaives  prena  ua  nouveau  de gre  deisererite  ; 
pour  deux  raisons :  -  _  " 

_  a)  levol  s’etendant  du  subsonique  au  supersonique  ckve  ex.ige  des  variations  de  section  fceaucoup  plus  considerables  de 
b  tuyere,  et  cela  petit  conduce  a  opter  pour  des  tuyeres  bidimensionn,sUes.  _  “ 

-  b)  l’envirorinement  aerodyntmique  local  esc  plus  complique.  La  figure  l3 regrejente  scnenjSviuuemenr-les  zrneres-ccrfps . 
d’un  chasseur  supersonique  et  d'un  avion  hypersonique  hvpothetique.  La.prcfsion  esteneurctautour  du  cu]ot  de:l’ayioh  dc  chaisc.'Macf;. 

2  s'ecarce  peu  de  b  pression  statique  infini  amont  p0  ,  et  Tadaptation  peu;  encore  teTairc  aytc:uiic;forn’e-.qu:  rcste.<je1revdIutian-;-'d3ns- 
ie  cas  de  l’avion  supersonique  clive,  a  des  incidences  voisines  pressions;a  ftpt.ados  eui;  lex  trades  _d=  Tiituycrfi'sur  cscjvbidi- 

mcnsionnclle  (ou  a  l’ecoajement  pbn)  peuvent  differer  d’un  facteur-de.  5  {p,„«Au/po  ^  2,3  et  ptxv'p o; •‘‘hdrA-s.-ple:  tc?i.eca.  y-impojent- 
unc  adaptation  dissymctriqie.  par  cxemptc  par  b  coupe  cn  sifflct^dc  !a tuyere,  ainsi  qup  le  rcprcscp.rc  ie  de^sin. 


Mach  2  airplane 
.Puppcrside  ~'Punddrsidc  . 


L'adaptation  dc:la  tuyere  aux  autres  nombres.de  Mach,  ou  sous  li  .-fa^teurvde  i-hargc  survenaut  cn  nianoenvrcs.scrre«s-pose  alors 
dcs.problcmcscompliqucs. 

Un  autre  aspect  de  l'option  de  tuyeres  bidimcnsianii'cllcs  est  Ic  jiiycaj  clevdjes  foncj -.agissaht  su.-L  au.fa>c  jntei ne  dts  entrees  et 
sorties  d'air,  aux  nombres  dc'Mach  cicvcs  ;  dans.tiii  cliasseur  Mach  2  unca^iinitioji'  ^flarnc.-oui;.  est  uau  aittiat«ou'thcp!aisa!«tc,  mats  qui 
conduit  rarement  a  la  'estruction  immediate  dc  l’avion  Dai;s'k  cas  d’avior.sri'Math;3;.meme  ties  ciurces-d'air  dc  revolution,  des 
difficultcs  out  etc  rcnc6.itiecs.  Dans  un  avion  a  Madi  chcorc-  plus  dlevd,-l’ouvcrturc  suud.>inc;dt  “purts-o  de  Jeel.atqo  aigrjml  debit,  en  vue 
d’eviter  le  desamoryage  eatrastophique  des  entrees  d’air,  pourrait  erder  des  forces  ct  inoments-intoletablcs.,  inoine  cn  I'abscnce  d  extme- 
tior  ies  decollemcnts  dissymdtriques  du  jet  propulsif  dans  une  tuyere  bidimcnsionuclle  serjicm  d<j.  n.unc.a  l  vogme  dc.forees  normalrs, 
et  de  moments  resultants,  tres  important*.  La  figure  14  reproduit  les  pousjccs  ealculecs  dc  tuyeres  ,'t  ccuulemcnt  pk.rdv  ilitterentcs. 
formes,  ct  met  cn  evidence  l’influcncc  dc  1’anglc  d’ouvcrturc  sur  la  direction  du  vcctcerpous.ee.  Lcs  poussccs,  vnjvulccs  ici-pcmr  liajr, 
sont  reduites  par  la  poussce  iddalc  Fm  (detente  jusqu'au  vide,  •)  -  1,4).  L’ur.c  dc  ces  tuyeres  a  ccoulement  plan- 1  etc  e  -say  ce  u:i  caisson 
\  vide  [fig.  15),  pour  observer  involution  du  decollemcnt  du  jet  a  prcssion-ambia  .tc  ciotssauic  ,  la /yurt  16.  represent  Its  configurations 
s  tcccssivcs  observees  pendant  la  progression  du  decollemcnt  ,  mais  un  css«l  realiste  cxigcrait  la  representation  dc  1'Ccviultmcnt  c  .term.- 
dissymetrique. 

Lc  choix  d’unc  trajcctoirc  dc  depart  vertical  pour  Ic  projet  Space  Shuttle  evtte  naturdlcmctu  ce  r  pc  de  problcmc. 


F'q.  )5  -  Alti!udo*lcn!<  tosis  of  a  two-dimoosicnol  propul s.vo  noszlo  (O.N.E.R.A.  R-)  Cliolois). 


\F<g.l6  *  AltituiJe-tcnSc  Jests  of  a  tao-disensicnsl  nozzle. 

Inception  of  the  flow  seporotionj  ot  decreasing  oltiic-cJes. 


Ill  -  LA  NAVETTE  SPATIALE  (Space  Shuttle) 


Le  ccut  considerable  dcs  lanccmcnts  spatiaux.  ct  !a  pcrspcct.vc  dc  voir  Icur  notnbre  s'accroiire  dans  l  aiemr  a  rendu 
urgente  la  creation  d'accelcrateurs  ct  memo  d’etages  orbit-aux  rccupcrablcs; 

Les  reclicrchcs  sur  cc  sujet  sont  cn  cours  dcptiis  dcs  amices,  ct  viennent  d'abuutir  au  concept  de  la  navette  spattaio.  rccermncnr 
propose  aux  USA. 

Les  denudes  generates  du  projet  a  la  fin  dc  I969"ciaicni : 
charge  utile  cn  orbitc  25  tonnes 

masse  au  depart  2  000  tonnes 

;accclcratcur  1  500  tonnes,  ciage  orbital  500  tonnes1 
•Deux  ctages  a  fusees  a  haute  pression  '210  br.r>  oxygcnc.hydrogene. 

Depart  vertical  atterrissage  tangcnticl  classique. 


cs  photographies  ties  figures  1 7  ct  IS  represented  q -jclqiics  uns  des  sehicules  proposes  .  la  donttee  dc  base  de  ces  \elncults  est 
lc  ‘  ba  ton  directe  avec  la  technologic  extstame  dcsdWc*  a  liquids’  gcantcs.  Ellc  est  ires  cluigncc  de  cellc  des  avt-ms  h\  personiques 
ob*.  i  is  par  extrapolation  des  avions  actucls.  Mats  cn  fan.  par  la  presence  dcs  mcviubW  urfaecs  portantes.  p„r  lexigence  de  stnictures 
exicp'i”’  nclleincnt  legcrcs  pour  aller  ett  orbitc  avc.  deux  etages,  cT  par  la  puissance  dcs  linp-rtantcs  insures  prnpmsiws.  h-s  construe 
res  .’ront  confroutcs  avec  de  nombreux  prob’entes  acrodynamiquc*  propres  aux  avions  .  qiiehp.es  mis  de  ces  ptohlemes  sont  os.., 


Cl  sil  S3*  ills. 


III'1  Charges  adrodynamiques  sur  rampc 

r'c  pr  'blc me  est  trivial,  mats  cotistitue  cependam  unc  preoccupation  ma|etiie  p..m  les  seine  .dcs  de  la  dasse  S.mirne  .  tl  le  sera  hten 
•tvai  'age  p  ur  tin  vaisscau  immense,  muni  dc  gratnlcs  soil  tires,  plus-grand  qu’un  Boeing  717  pose  sur  si  queue  ' 

\lais  es  moyetis  dc  rcchcrchc  sont  disponibles,  ct  aueune  rcchcichc  irainient  ltouvelie  n'est  a  ereer. 


*  A  1  milieu  de  1170  lc  pr<.|cr  est  eiloac  cn  plemc  ev..luu.,n.  ...mciiuiu  ii..uniim-tu  la  nu«  an  de-pan  idee  du  mini  chunk  le  p.mia  eUec  c.ns.ron.uWc 
cl  non  rciuperable,  \.\  durge  cn  orb’tc,  cu,„ 


Gjmjwibfte 


-  JyfcPJVSXTSI  B  EEH7BY  * 

5  'S  .- 

KtfwrTc  ]cr*&6t^  :  42G  psf 

rif,  Jy~7raaierfs*»»i*?«s^la£tf  <jae*-j$a*$*«iss*aa. 


?t*m  xttK.-  sr-c  prrraifre  v-jcc  de  Ic  scir-riic  6a  preKigao  ggcsegiuae*.  oa  a  fairc-V  *gg  e^gcirc  rrpc.  nuc  lei  hrzxsixxs 
susraec/es: 

Poi iivsicptzti  1-Sjt5  eoeae*. 

Posds  en  fia  de  propolncc  t  '529  losses 
■Poassee  eocsaate:  2420  teases 
Dure*  de  ccmbssooa :  200s:ccsdrs 
Surface  de  reference  :  1 099  m* 

Q  :  0,03 

Lot  d'udinaison .  rertkale  jusqaa  70  sciences, 'puis  mdinaison  4*»a  degre  pc  secosdc  pesdasr  50  srcoodei,  eafia  esuto 
re  pc  effet  naturcl  it  grass  te  de  120  s  a  1’extactioa.  La  fig*'*  26  ftprsseme  ks.c ourbe*  de  nombre  &  Mid  s  d'dsadc  en  Cmcdos 
du  temps,  la  fin  }e  piapulsicn  lniement  a  environ  Mach  IX  <m  75  km  daltitude .  mas  la  ritesse  da  son  e x  fnachie  a  9  km  d'alutedc 
Lei  pres^ons  cinenques  f.uiieipondant  a  ce  plan  -  hjpofhcrique  -  de  vol  sor.i  represented  sui  la  figun  20  cn  fonetba  du  nomtir  de 
Mach  .  a.iarcgion  transsomque  correspond  one  prcuiou  de  2000  kg/m3  ce  qm  coastituc  on  esruonnecseni  severe  poor  ane  cellule  de 
grander  dimensions,  ct  que  l'cn  voudra  tres  legerc.  Da  point  de  ae  acrodjnamlque  one  diffkclte  pjprdemenr akt  est  apportcc  pc  la 
r-snccptior.  mem:  d  un  avior.'composite  ou  lepLi  groi  de  volume  cat  eclui  de  reservoirs  cryogeniques.  qui  reduiscat  beatie^up  1'appli 
cation  ds  ia  Joi  des  aircs  ei  ses  benefices  HabitucK  de  supprcsnwi  de  troubles  tcls  qje  le  trcisblemeet.  lc  flottement  dr  gouvertses.  cr 
d’autics  instability*  transsoniqttes  connue*. 

La  trajeewi/i  de  ret ow  dans  latmosphere  it  tetage  orbital  a  etc  calcolcc  awe  les  hypotheses  survantes 

coefficient  de  pittance  constant :  C,  =  0.5 
charge  alaire  f-=^=250  kg/m3 

M  O 

vol  equilibria 


0  50  too  150  tss®.  2^* 

S3  -  S-aaco  noutetterj-  aS  m  ffaetfnrticsA  s^jman-sfiuRlit. 

L*  Sisas^m  .weEignt  asac&Siaini  *  Am. ,  sjSrae  «**3aa5t«3ik.i  _£•£-  It  -  CeJ»  sgiiSsscc.  st  sou  iaccsen=i»  £a 

■r  sprv”  .a  iSt-S^oC  osotsssc.^ ,g^. 5a gss&stann* 5UOT&«mrjK> jcundt .gcnat  fiH&maj»*sue53i  J»PKn3*&<o»4aii2sg5Si.  Casctke: 
srassaass  3s  O'nuao  sjKnwnsu^ni.  on.*  atuaSrv  x>  ^cacgnmiata  a  on.  Cl  Mg^atgigag.  &><fi»Ir.i.nh-s  gsoiiaSSrsnsss  .U8»saau»BgsSic*  pus 
as*,VevH  i.  zx  jS*CK  usaasnSusiis  igra  Tjz>  ■>■,&.  sent  aamsnt  A  ang.  jCTSSate.  gfim  eusOTcesStk.  cs*y»ngBciibac  a  t~  Sc.  I'cc&c  <fe  &J>2  - 
ora.  ~  ujwcjio.  *r  j>  r"u  onont  sfiusoaes  £  oitmcat  £t  Sdaui  xaca.  £ksc  gwoc  cs  sonrm  oeafe-Sun  S3  gwscurczo  Sc.  aso etHrsacre  & 

Exit :  710  Vfexkt-iQOQDCaths 
xA  Constant  tbm5t^83SQ£QOExs  ^  A 

T  Reentry-  -^-=5/ PSr{-2oO Qgfirf 

l|\  ,J  Trmatkn 

zr4!  \^ati  toCL-c&  .  -n3 


%  reentry  _  / 

x  reentry* 

9o=  c  “A  / 


/xexit 


1  /  \ 

//  \ 


reentry- CL-0.5  i  UOOft 
exit :  G.-0  /=200/f 


//  _ \  Velocity  {K  ft  ~M) 

~l4  8  \  ?2  ?0  20  2* 

Fij.21  *  Repesentstive  viscous  infraction  porometer  and 
(emetic  pressure  for  a  space  shuttle  mission. 
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T3HIP  ifjtnr,  ,4111110.  gimn  8t  n»6  auarncute  Jin  Jjgjira.  si  rtruuauu  »«» <fiui«£  *  aatt  ^Juitfin.  pirnr  5»  mumm;  *.W r\i>  <£b»  «#» 
Jlia^gilauatSt  Smimiim.  orate Skjusiiii&  gflasa  jc»a€Gcsiea.'4u<m.  on;  Miaimonidim,  *Jtaufcu~  Ju.  am,  ««£  .luatrwmijuu  *s  guu  (usiar- 
tjj  nn»S  i&s  eatacjurwiiiura  &•  Stioai  i  uwc  iRfctounncs 

Ob  {tfiut  Sr  *'iE  aanaamujutr  *s»massas»  ant  £uc  gnus.  uaftibufira.  jk  Straw*  iSi?5mratu>  „  aw  Hunt  jwinigpecsiu  Ju^s*  cm.  AttJhnwu.  aturr. 
mw.  dtssarar  iter  cute  flinnca.  uautgimtlr  as  S»  (finer  t&apQ*  rejpite,  auiagtuBIk,  »g<suutfianinni  2i  tamptxfsi.  zaJta  d'mcn'UtfiiJna  dura, 
•cr  (Simaimr  (fir  JjfcaiTti  etarantsnimc  esajuer 

KS3  _  (?Ba«eaapc3»riiaur  -  hypasssmaac  die  fo  oicmfe 

Eai/fjtmr  Jff  ra.nrar  one.  passu  Ee  wncwr  db  rure»Ea  pcssum  crwcuuir  tSscsatc  atmSrnrens  .  rulr  \agr&  tpc.  les  jr»  grugdsai.  ions 
*xxuc2  gciffyitiueragTO. creauiaug  £a  pasSuier  Sc  (jbpdlbjnwssi  $r  ‘tausBc  annsr  run  txcxcc  db  acuudl:  as  Jit  geaf&aaa.  «reJrro«t 
mroroawtufisturcsimiag^srcShikiSapsJugeiSr  ftwaatxCkifirrawaargwctuinsaasa  dm.  5»£»jm..iiroxsdIi»u«&&TJ»t*>«cro  «.»»«» 
sanugnr  xl  niueau  <fis  »  aDOjar&gSs.  mwns  tfifi  m'e=a  pus  sesnS  »  tSdsrogjBamsat  .  .groat  i  Be£»  <5r»  atasBasarwa,  cofcaa  pro  lb  jk  e» roc. 
ffl  wr  aroacaac  gas  guuc  fits  feanw nroadfig  cw  gat&Saar.  rreecsgratg,  tae  di  mgacromr  peirsg  do  feronsrida  cgM&sasna.  da.  fiactci 
m.wnrofcs  msdroaeier,  As  anugumr  run  d»  esses  &  ~5<picjr  SSucJi”  inrar,i  dzalrice  dir  ptim  raSdbaxroa  a  Erosatai.  jfiajoSigar.TSt- 

raSura  proesrne  jmfirosdia  Serazs  araenafiri  aBnau5is3%a.  cs  dr*.  BroSurdha  cr  rousSeue.  ctsrrjtno.  dm  teem  5a.  tccSi^aroxcs. 
gir«53«rggggg  nc-esssrre  s  prog  dihnatasg  Bg  crogjgaataww  critagcgu  as  gegfisr  Srt  <££5a£na- 

■Sc3  mtswisa  &  B5c;uurtSt  agggrgawjwTS  i  Ea  gwanant  qpr  esnSar  as  Aura  pzssorss  -i  f’enn  22  am  SvcxtxM  &.  cstrtSri  it  J-fa  A. 
ELs  fismpssc  (Sr  cs&ezat  ess.  &.  SO  no  geos  E#  guawr  raagstSsrca  as  38  ss  ftaur  k  juasr  (Sr  rrsrree.  Ota  proa  acconcc:  tja  x  itsA.S.  pp 
e*cugJu_  Sr  naetcer  &  ErroifiSi  ess  .laser  £a£w.  rs&i  Sra  gpEnSa  e-aussajn*.  ra  Er  nepen  (Sr  fszstuua  £s.^tih  prejin-tea  arrosmt 
aoter  3m.  j><xc  sjssaaSss.  i  &s  ^rigCbaroa  2c.  aaa&c  Srurru  a&css  pc, Sr  jps  edkac,  A-cst  anicxr:  ac  1*  pwrsaaa  (.racac^s  ass.  crcux 
S-  psa  ror «  2-a^^gtesr.  Ji?  at  .  trot  a— ****»g”S  -  at  *  atsst- 1£  a  »*..»  ■ . ■  t.  cjmn&gs.' i*  «  ^  pat 

EOKSRA  (Seas  Sr  caSsr  (Sr  TesaSr  acroSparrougar  &.  Saseeaa  E&ssroc.  U  gu.eec%  suss.  caJag-ratST-  guxacSt.  as*,  res-k  ,-*jarc,  aruutSsc 
pros  aacscSs.  Sr  rosier  Sr  ostssaSr  (Sr  m£sr  iszs  acaS*  2  cc'gt&cs.  i Us.  as^rrk^.  cs  >aJa>'2  fti  tpu.' (Scu  siiar  .  (!• 
aunrsccrcs  acroroa  (Sr  .Sjcsabr  turpi  (Sr  L>  &ter.  sa  cea£bsar#c  aa  Some  2r  pusn.  (Scutes  2  cto&ier .  li^adc.  ax>X  rspenuor^sx.  irobuar; 

aa  Ka^t  UVfcrarcsaeacn  eat  as;  csroproae  or  h  feaer  re  &3ttat  peg  esSfcppacs  !t»nu  sraat  disvlt  ptsstit  rc&wsspi.  pa*  antt  la 
ScestaCExa  (fan rafiacc  .juproiocasro.  us  psrvsajai  fcyaSrs.  ms  cs£  ccsaeits  js.  %vn}ssaff~2*.  Irapkstosc  dr 2‘oiJrttt, ,1" ojt ; pres  da  boed 
(Ssctftaar^  Sarrosr  per* da  rcSra  sarfcSc^ a  larororf. 

LrJfcaaSr  2c  *«?  eas:  .KarotSix  pro  fc  raj^cn  dr ‘It  pers»,ua  graeratwr  dejrt  a.  »gB».  dt-la  rwefflear.  0®  f«ot  tiasratrt  uo‘2  ponn, 
dr  35  la  ddsdrb  paaaaota-prr* da  ioSr;  wozoi:  gpec-l‘>l»iadt  .  tor  laJiusn.  j:;a  tjaaasmifw  pjjcsstf  S;  u  t./vchc 
SaTtar  less  fB^nrssa  dr  It  fosesr  pessrooa  de  tekt  odsxr  rSrsaiaar  pro  letliCf.'rot^  crasrot  du  jet.  Cai  c^ssasuam  dr  L  ter. Jit 
Essex  arstes  redrost  leSLacr  da  ivk  AiaSs.  ioxer  «d  crotscafsttniMea.  ta  cndr&tc  (UK  pertt  pr ygiosnt  du  tont:o!c  t>. 
nu\  ubt  do  Scatj=jao  2  pSroa  da  aoSro.  Cr  (oapor.rJta:  o'es.  ptt.dr  ^urx  fi Jki^»  ui  Sr  reuuad  ctjgc  2  ■juttt  iuvere>  mubjJtj 
tacracls  Jr  ness  res  rprr 
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Itijt  -  SSpaaam  cfes&sja 

Siiits  l*4&craiSf  a  Ifcjsorlbr  I'tota?  -seta!  JL  SLssslt  «  .■k.jwcre-  tt  ti  pcsacvc  ujsssnptc  co.ropofulirrte.  on  pout  astctuire  dcs 

j««!&Srea£*.  Lr  jwrasw  <:  -t i*.vsrw  **»  erneji>a=BSS  o  pris«t*.i  d.  ~lja^  xs*.n Jyninssjcc  du  boaster.  Cc  prohlcnsc  rrcs  reel  peat  me 
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Fig.  24  •  Wind  tunnel  testing  ot  separation  sequence. 


La  sevente  tin  pr>-b!eme  dc  l.i  separation  d  elements  en  vol  depend  cvidcmmciit  dc  la  p,  ’sston  cinctiquc  dc  I'ccoitlcincm';  dans  Ic 
eas  (Tunc  ascension  verticale,  telle  qu'clle  cst  ei  :sagee  pour  le  Space  Shuttle,  on  la  separation  est  prevue  a  Mach  10  ct  a  plus  dc  60  kin 
d'altttude  presston  cinctiquc  vc.is  in  Jc  I'iO  Pascals  Ic  problcme  principal  sera  probab’cmcn.  lie  a  I'nnportamc  detente  desjets  propul 
s"‘s  :  unc  important.’  interaction  peut  cue  cscomptcc  eittrc  Ic  jct.csasc  et  Ics  conches  litnitcs  sur  lcs- etages.  Lcs  strioscoptes  dc  la  jigurc 
momrent  lc  decollctncnt  dc  la  uuuhc  Innitc  sur  Ic  second  etage  d’unc  fusee,  lursuuc  Ic  yet  propulsif  cst.dcvtc  radtalcnicnt  par  Ic  tier 
dn  premier  etage  consomme.  Lcs  cssais  out  etc  cffectucs  a  Mach  6  dans  la  souffit-ric  ItJ  de  Chalais  .  tls  visaient  a  comparer  Ics  resultats 
obtenus  sur  d.-its  montages  differents  .  dans  le  premier  montage  Ic  second  etage  est  tenu  par  un  support  lateral  profile,  a  tracers  Icquol 
se  faisan  I'aliinentation  en  air  coiuprime.  dans  le  second  montage  un  cslimbc  crcux  axial  re  in  place  Ic  support  lateral  suspectc  de  creer 
un  stllage  dissynetrique.  qui  pouvatt  altcrer  la  distance  d'mtcraction  entre  Ics  etages.  objet  dcs  cssais. 

Dans  le  cas  de  la  separation  des  etages  d'l.m  fusee.  I'ctagc  arricre  peut  etre  Ictcriorc  par  I’ecraseincnt  du  jet.  mats  e'est  sans  come 
quencc  pour  un  etage  proims  ue  tomes  f, icons  a  la  destruction. 

Dans  I'optiquc  dcs  boosters  recuperablcs  du  Space  Shuttle,  on  nc  pent  an  contrairu,  accepter  Jc  deterioration  inenie  locale,  ct  il 
sera  nccessairc  d’etfectuer  des  rcthcrclics  experimental*. s  soignruses  sur  I'mtcrnctiou  desjets  en  tours  de  separatum  dcs  etages. 

Ces  cssais  imposeront  probablemcnt  qtic  la  separatum  sou  executee  sous  le  i  outride  de  lusces  a  poudre  auxtliaircs,  neecss.ores  par 
adleurs".  jusqu'a  attemdre  des  distances  dc  sccmitc  oil  la  mise  a  feu  dc  l’ctage  orbital  pourra  mtervenu  sans  encoinbres. 

’  One  "ullage  tmlccts"  en  *nql.ii%.  dies  cavern  a  aeci  la  queue  artiiicirllc  picalable  a  l'alliiin.iqe  dec  qramles  lusces  a  Iiqiudc* 
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Fig.  25  •  Stage  separation  .tests  Mach:5  •  C.N.E.R.A.  Winddunncl.  < 

111,5  -  Vol  hypersonique 

,ty  La  par.ich)  pcrsuniqtie  du  vol  ascendant  v5  <  M  <  10,-cst  cl’f:ctucc,a  des  nombres  dc  Reynolds  dccroissnnts.  avce  influent  c 
croissant'/ du.phcnoincnc  d'mtcraetioiv-visqucuse,  caractcrise  par  le  paratnetre  —  M  R  1  2.  La  figi  n  ?(>  ou  cxMuoiittec  1  influence  dt 
cet  cffci  sur  les  trainees  mesurces  dc  la  tnaquette  'Agard  B",  tnontre  ,|uc  1‘acuoisscment  dc  trainee  cst  notable  quatid  le  paratnetre 
c.vcede  *1 0  1 .  Revenan t  a  U  figure  25,  on  volt  que  dans  le  cas  du  Space  Shuttle  eette  valcur  <  orrcspotid  a  des  pressiotis  cinctujv.es  dc 
I’ordrc  de  200  Pascals,  Clique  le  plienomcnc  n’a  pas  grande -consequence. 

by  Le  vol  vie  reiitree  hvpersoiuquc'dc  l’ctagc  orbital  a  licu  au  eontrairc  dans  des  conditions  tv  lies  v|ue  !e  paratnetre  a  cst  egai  .i  7  10"2 
quand  la.presstc  .cliictlquccst  le  dixtctnc  de  la  charge  alaire,  ct  cst  ctuorc  egal  a  US  10":  vjuand  la  pression.cinetique  cst  egalc  a  la 
charge  alaire.  ll  ext  coiimi  que  sur  unc  forme  poftantc  1'effct  dc  (’interaction  visqucusc  est.vl'accroitre  la  resistance  en  reduisant  la. pot 
ranee,  cc  qui  cntrainc  unc  deterioration notable  dc  la  finesse  acrody„ainiquc  dans  utv doniaiue  important  du  vul.  et  ilsfaudra  en  tenir 
coinptc,  pour  le  calcu!  d  une  trajectoirc.de  rciitrcc  muna...wuuie.  Des  etudes .acrody  namiqucx  s/ecialcs  scront  iiccessaites  dans  ce  dumai 
he  .  sur  la  figure  22  on  rappelle  a  eette  occasion  les  ltnntcs  tics  nombres  de  Mach  et  dc  Reynold.,  des  souffleries  by  personiquex  actu  ' 
les*  ,  on  peut  voii  quc  leurs  nombres  dc  Reynolds  juges  habitucllcmcnt  faiblcs.  les  qualifient  pour  ecuypc  d’essais. 
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•  On  a  volontatremcnt  cluiniic  dc  eette  represent, rtiuii  des  installations  a  grands  nombres  dc  Reynolds,  tcllcs  que  la  suufflciic  a  chut  dc  Cuiuati,  le  tunnel  dc 
tir  dc  i  AblX..  ct  les  soultlcrtcs  a  liclium  dc  Ames,  on  les  cssais  dc  formes  purtantes  clanvccs  soul  diffivilcs,  impossibles,  ou  d  inlucl  discutablc,  icspeclivemnu 
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IV  ~  EFFETS  AgRODYNAMIQUES  DE  L'^LASTICITE 

Unc  caractcristiquc  commune  au\  vchiculcs  hypcrsomques  sustentes  actucllcmcnt  proposes  ccimiic  “Space  Shuttle”  cst  leur  grande 
dimension  combine?  avec  un  poids.de  structure  1c  plus  faiblc  possible,,  pour- allcr  cu  orbite  av'cc  deux  etages  seulcment.  Cette  exigence 
aura  pour  rcsultat  unc  structure  tres  clastique.  notamment  dans  Pambiance.thcnniquc  dc  I’liypcrsoniquc.  On  a.reacontre  ccs  dern lores 
amices. dcs  probleines  soulcves  pa”  dcs  differences  entre  les  caractcristiqucs  acrodynainiquc*  pfevues  pour  des  vchiculcs  aeriens  a  partir 
de  l'cssai  en  soufilerie  de  maquettes  rigides.  ct.cellcs  demohtrees  en  vol.  I,a  figure  21  illustrc  lc  dcgrc  d’clasticite  d’un  avion  dc  grandcs 
dimensions  tel  que  lc  C5-A-Ga!axy  •  la  photographic  supcricurc  inontrc  1’avion  en  vol  horizontal  (1  g)  alors  qu'il  peut  volcr  a  “2.5  g“. 
A  cause  de  ia  fleclie.  les  facteurs  de  charge  variables  imposent  a  1’aile  dcs  vrillages  egalement  variables  done  l’mfluencc  sur  les  moments 
de  tangage  peut  erre  prciuc,  si  l.'on  commit  les  deformations  corrcspondantcs.  Un  autre  cxeinple  encore  pius-frappant  d'un  tel  couplagc 

o  — 


‘V 


a.. In- subsonic  (light. 


b.  At'landing  configuration. 


Fig.  27  .  Heavy  logistic  oir  plane  lockhced  C-5A  observed  wing-elasticity. 

clastique  a  etc  trouve  lors  des^ols  du  X.B.70A,  ref.  |5|  a  ( 7).  La  figure  2X  inontrc  que  lc  roulis  mduii  par  lc  derapage  (C„ii)  cst  b'en 
prevu  par  les  css. is  en  sruffleric.  ct  quo  les  effets  acroclastiqucs  sont  meinc  sur-corriges  ;  ni.us  I'unc  dcs  caractcristiqucs  les  plus  dilluiles 
a  prevoir  stir  tin  grand  avion,  cst  lc  lacet  inverse  indtiit  par  lc  braqttage  des  ailerons :  C'n*  (  Pour  lc  XIL70  les  CljS  (  prevus  etatent 
positifs  a  tons  les  nombres  dc  Mach,  tarnlis  quVn  vol  on  trouva  dcs  valours  negatives  pour  M  >  0.90,  ct  pour  totites  les  valours  dc  bra- 
quage  du  bout  d'aile  pivotaut.  Les  effets  dc  laect  inverse  les  plus  marques  furciit  rencontres  c-ti  so!  a  M  ~  0,95  :  la  figure  29  dcrailh* 
!,influi’ncc  de  I'mculcncc  a  cc  nombre  dc  Mach  ct  met  en  evidence  lc  disaccord  entre  les  tendances  attendin'  ct  obsenec  :  men  quo 
certains  factcms  aient  contribuc  a  ce  dcsaccord,  eels  par  cxeinple  unc  valour  de  troo  simplifies  dcduitc  d’essais  en  soufilcnt  Hop 
peu  iioinbrcnx,  ct  la  difference  d'ordre  do  grandeur  dcs  u  uubres  dc  Reynolds  en  soufflerie  et  en  sol.  on  pensc  que  la  ma|curc  panic  du 
dcsaccord  provenait  dc  la  deformation  dcs  derives  soils  1’cftci  combine  des  charges  uerodynaniques  et  d'mcrtic.  Il  faut  temarqtier  a  set 
egard  que  cet  avion  volai*  a  ,\1  =  0,95  a  I'.iltitudc  de  9  km.  qui  sera  atissi  celle  du  Space  Shuttle  lors  de  son  passage  a  cc  nombre  dt  Mach, 

Il  cst  bien  coimu  que  les  domaines  d  ccoulement  transsomquc  sent  les  plus  scnstblcs  a  de  ires  fatblcs  variations  de  formes  :  mats 
des  probleines  d'aerodynamique  this  a  des  deformations  sous  charge  out  etc  egalcmcm  rencontres  sur  des  vchiculcs  hypersomques  Un 
esernplc  en  cst  fourm  sur  la  ftguri  W,  estrattc  dc  la  ref.  |9|,  Le  problemc  fut  suulttc  par  Pun  ties  piemtcis  vols  Apollo  cn  orlnte  terres 


tvc,  lorsqu’on  obscrva  tine  difference  notable  chtre  les  anglcs.d'cquilibrc  prevus  et  attendus.,  Apres  avoir  successivement  suspccte  un 
"effet  ilc  Reynolds”,  puis  tin  "cfjet  deMach”,  on  trouva  finalement  que  les  deformations  sous  charge  du  bouclicr  thermtque,  entre  les 
six  nicntbrurcs  qu  !e  supportent  a  safacc  intcrnc,,.pbuvaient  cxpliquer  les  differences  obscrvccs.  Unc  maquctic  “correcte"  representant 
les  dcformanons  sinucuscs  sous  charge,  fur  cpnstruitc  ct  cssayee,  ct  les  nouvcllcs  courbcs  d'incidcnccs  d’equilibre,  ctablies  a  partir  de  ccs 
nouveaux  cssais  passent  cxactcmcntau' milieu  dcs  points  dc  vol. 
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Fig, '28  -  X.B.70.A  airplane;  influence  of  the  flexibility  on  the" 
ai  I  eron-induced 'yaw-deri  votive. 
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Fig.  30  •  Apollo  hcatshicld  waviness 
influence  on  trim  angle  of  attack. 
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y  -  problemes  fondamentaux 


y>.1  —  Frobteme  des  gouvernqs 

'  Le  problcme  dcl'cfficacitc  ct  dc  I'cchauffcincnt  dcs  gouvcrncs  acrodynamiqueslors  dc  la  rent  *»  hypcrsoriiqtic  d’lin  plancur  volant 
a  dcs  incidences  clcvccs,  est  rcconnu  commc  tres  difficile  :  eh  partie  a  cause  dcs  champs  d’ccoulcment  visqueux  ct  non  visqueux  sur  les 
fornits  compliquecs  proposces,  en  partie  a  cause  des  capacites  reduitcs.de  simulation  des  soufflerics  hypersoniques  actuclics. 

Mais  mcme  dans  le  cas  d’un, avion  hypersonique,  ayant  unc  ailc  mince  et  rclativemcnt  plane,  a  bords  d’attaque  aigus.  ct  volant  aux 
-incidences  faibles  pour  realiscr  lameilleure  finesse  acrodynamique,  le.  problcmccxiste.  Le  vol  sustentc  d’un  avion  dc  60  metres  dc  lon¬ 
gueur,  avant  une  charge  alaire  nofmalc,  correspond,  mcrnc  a  Mach  10,  a  des  nombres  de  Reynolds  tres  eleves,  auxqucls  correspondent 
dcs  couches’  limites  turbulentcs  sur  la  presque  totalitc  dcs  surfaces.  Par  ailleurs  on  sait  que  les  couches  limites  hypersoniques  so.tt  epais- 
ses,  et  l’ort; peut.se  demander  si  la  simple -consideration  dc  chocs  obliques* pour  calculcr  l’ccoulcment  sur  les  gouvcrncs  braquccs  est 
valablc.  Ompeut  penser  au  contraire  que  la  couche  limitc  cxistant  au  niveau  dc  i’axe  dc  la  gouvernc  regit  cn  fait'la  compression  -ct.la 
detente  -  sunses  faces. 

Malhcurcuscmcnt  1’cssai  cn  soufflerie  de  pctitcs.maqucttcs  conduit  le  plus  souvtnt  a  observer  dcs  dccollcmcnts  laminaircs  sur  les 
gouvcrncs  braquccs.  La  figure  31  a  regroupe  un!  certain' nombre  d’obscrvati'jns  cxpcrijncntalcs  dc  dccollcmcnts  sur  des  surfaces  braquccs: 
on. peut  observer.  deux  groupcs  bien.scparcs;  lorsqtie  le  factcur  M  est  portc  cn  fonctiori  duhombre  dc  Reynolds  a  I’axe  dc  la  gou¬ 
vernc.  a i  est  I'anglc  dc  braquage  le  plus  faiblc^pour  Icqucl  le  dcc6llcmenti'cst, observe,  M  le  nombre  dc  Mach  a  l’cxtcrieur  dc  la  couchc 
limitc  avant  la  gouvernc.  On  pcut  observer  qu’aux  conditions  du  vol;{Re >'107)  ct’A/  =  lO  par  example,  dcs'braquages  dc  plus  de  25° 
sont  possibles  sans  dccollcment  de  la  couchc  limite  turbulcntc  ;  dans  les  conditions  usucllcs  dcs  soufflerics  a  M>7,  cn  presence  des 
couches  limites  laminaircs  a  Re*,  "u  106  les  braquages: possibles  sans  decollcmcnts  sont  limites  a  quclqucs  degres  ;  voir  par  excmplc  les 
ref.  [16]  ct  (17). 

11  csrpossiblc  dahsvunc  ccrtainc  mesure,  de  hater  la  transition  par  dcs.rugositcs;  mais  il  a  etc  ntontre  -  ref..  [9]  —  que  les  dimensions 
requises  pour  ecs  rugosites  augincntcnt  avee  le  nombre  de  Mach,  ct  qu’cllcs  perturbent  alors  1’ccoulcmcnt  cxtdricur. 
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Fig,  31  •  Maximum  deflection  angle  of  a  flap  before  separation  of  the  boundary  layer  (af). 
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Lrnc  n;ejUcurc  fjyon  dc'prcdirc  Ic  processus  <K  tecumpressiond’unc.  co'ucht  limtte  cpaissc  sur  unc  gouvcrnc  a  etc  reclicrchcc,  ref. 
-rtls  consistc. -scion  lc  schema  dc  la  figure  J2'S  considcrer  que  la  couchcilimitc  qui  abdrdtde-  volet  cst  un  ccoulcmcnt  rotattonncl 
•a*>f  -isqucux,  uuquclon  applique  lathcoric.  dcs  caractcristiques.  Dansjc  cas  present  les  proprictcs.dc;!a-cwuthchmJtc.sontccritcs  cn 
dcs  points  distorts  distribueslc.  lung  d'jnciignc  caraetcristique  dcsccndantc.  On  negligc-une-sous  couclic  ou  lc  iionibrede-Macii-cst 
inferieur  a  une  ccrrainc  valeur  supersonique. 


Fig;. 32  -Compression  of  0  turbulent  bognbary-layer  on3o  rbjtp, 

Sehemo  of  the-egmoutotion  by.  the  method.of  characteristics. 

La  figure  5j  compare  lcs.e impressions  observee  ercalculcc  sur\un  volet  braque  a  1  ;°va  ?,S  et.A  dcs  nombres  de  Reynolds 
alhnit  dc  -1 3  1 06  a  201 0r  ,:On  peut  observer  un  excellent  .iccrmlentre.'.v  me  Mires  ct  les  valeuts  theonques  jlcs  dcuvjndiqucht  unc 
compression  tics  progressive  delacoucl.c  limite  enaissc,  ci  il  on-  results  p.u.i  lc~vo'coune  efficacite.tresMrifcficcre  a  ccllc  qui  scrait  prcviic 
par  la-sculc  consideration  d  un.Jioc  oblique  eti  ccoulemc.it. non  visqucvs  Ccctt^wtliodc  parntet  qiitsi,  mcme  av'ec  unc  estimation  gros- 
•sierc  du  nombre-dc  Reynolds  dtuvul,  dc  donner-unc-boone  picniiiie  approximation  <Jc, l  effica.itc  d’un  volci  auxivitesscs  by  pcrsomqucs, 
pourvu.quc  Iccoulcinciu  e-xterieur  a.:l.i-couclie  limjce  soit-dgalcment  eoniiu. 


Fig.  33  •  Plaque  longuopceompression  Sur  Ic  volet  fa  15’)  Mj  9,83 
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V,2  —  ProblJmes  o'e  couche  limite 

Memc  dans  leicaslc  pius  simple.  dcs  plaques  planes, dcs  proprictcs  physiques  exactes  dcs  couches  limitcs  sont  loin  d'etre  complete 
j  ment  comprises,  comme  on  peut  c n  jugerpar  1c  flux  constant.de  travaux. publics  sur  ce  sujet.  La;prcvision  du  developpement  dc  couches 

i  limitcs  tndimcusionnclles  sur,  desfornics  portantcs.cst  encore  plur-.arduc.;Or  la  connaissancc  mcme.approchec  dcs  couches  limitcs  locales 

sur  Ie  vchicule  sera  neccssairc,  non  sculcmcnt  pour  prevoir  Tcfficacitcidc'- .  gout-ernes,  comme  on  vient  dc  lc  voir,  mais  aussi  pour  cvalucr 
^  la  distribution  dcs  flux.thcrmiqucs  sur  l’cnscmblc  du  vchicule. 

A  cct  cgard  le  problemerde  la  transition  aux  vitcsses  hypctsoniqucs.-dcvra  rcccvoir  une  nouvcllc  impulsion  car  il  intcrcssc  les 
contraintes'thermiqucs  d’une  structure  inctajltquc  non  ablative.  La  connaissancc  des.valeurs  nunichqucs  dc  ccs  flux  cct  neccssairc  pour 
fixer  les  isolations  neecssaircs  dcs  r.scrvoirs.cryogcmques,  dans  Ic.cittde'structurcs  oil  obtenir  la  incillcurc  cfficacitc  structura'.c  sera  unc 
exigchccLcruciale* **.  L’etat  des  rcchcrchcs  curopecnnes  sur  les  couches<!inntes  liypersoniqucs  a  etc  l'objct  d'un  reccnscmcnt  recent  par  R. 
Michel  dans  la  ref.  [20J,  oil  il  apparait  qu’cllcs  sont-  tres  actives  et  propr.s  a  contribucr  de  fason  significative  au  dcvcloppcmcht  de 
vchicules  liypersoniqucs. 

Lc  comportcment  dcs  couches  limitcs  liypersoniqucs  cn  presence -de  gradients  dc  pression  adverscs  cst  d’egale  importance  pour 
comprcndrc  les  difficultcs  attcnducs  soulcvecs  par  les  dccollcmcnts  lisduits  par  les  jets  cciai.cs  ou  les  ondcs  dc  choc,  ct  pour. prevoir  les 
phcnomencs  sur  des  surfaces  peut-etre  importances  lntcrcssccs.par'ccs  decpllei.ients.  Cette  etude  rctient  une  grande  attention,  ct  les  pro- 
ccssus  de.  base  dcs  plicnomencs  de  dccollement  et  rccollcmcnt  ont, concentre  l'intcrct  aux  USA  (KorstJ  aussi.  bien  qu’cn  France  oil  les 
bases  theoriques,  iljustrccs  par  de  nombreux  exemplcs,  ont  etc  expliquees  Jansiia  ref.  [2f  J.  Cette  reference  contient  cgalcment  une 
importance1  bibliographic  intcrnationnlc. 

Toutcs'ccs  etudes  sont  ccpendant  a  un  niveau  tres  fondamentab,  conccrnant  par  exeniple  le  problemc  dc  la  transition  cn  hyperso- 
nique,  il  faudra  entreprendre  des  etudes  sur  dcs  configurations  rcalistcsdc  vchicules. 


VI  -  tCHAUFFEMENT  CINfiTIGUE.  EM  INCIDENCE 

Il  er’dbtcn  coi.nu  quc  i'cchauffcmcnt  cinctiquc  de  formes  tridimens.  'n.'icllcs  clancecs,  cn  incidence,  cst  difficilemcr.t  calculable.  Mcme 
pour  dcs  formes  de'rcvolution  cn  incidence  les  previsions  theoriques, sont  deccvantcs*’  La  figure  34  rcprcscntc  la  poutc  avant  d’un- 
fuselage  emoussc,  dc  demi  angle  '5°,  cn  incidence.  La  strioscopic  actcrcal’scc  a<Mach  10  ct  10°  d'incidciicc.  Les  cerc.es  dcssincs  sur- 


in 


I - ! - 1 - 1_ - 

0  0,25  0,5  0,75  */[_  ' 


*  Let  exigence  cst  bcaueuuj  mums  severe  puur  les  protections  ablatives  dcs  ogives  ballstiqucs,  cat  cllc  cst  cnglubcc  dsns  d  autics  exigences  mihtatrcs,  Cn  fait 
dct.  marges  dc  sccuritt  supcnctircs  a  i  sunt  cuurantes  sut  les  epaisscuts  d'ablatcui  neccssaircs.  Un  tel  putds  in.nt  c.s.  cs.Jemmcnt  macceptable  punt  un  asiun. 

**  Lcttc  ignoiancc  n  a  pas  cu  de  tCpcrcussiun  sut  lc  dcvcu.ppcm.nl  dc.  ogives  bahstiq.ics,  uu  la  periotic  d’cvltauffcmcnt  scvctc  cuinmeiKc  ptatnjucmcnt  apres 
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l'onde  de  choc  somissus  d’un  calcul  pa:  la  nicthodc  ditcdc  “Babenko".,  ni..‘.  ;dc  liunicriquc  tn,)imcnsioiMellc-tccs  puissamc,.cxpoxce 
dans  [11].  La  connasssance  des  conditions  acrodynuniqucs  a  la  paroi  perinettcnt .  dc.  calculc-r-  1'ccli  affcmciii-sur  a;partic  infcrteurc.ct 
l’accord  avccdcs  cchauffemcuis  mcsurcs  y.  cst  asscz  bon,  meme  a  20°  d’incidc  i-  .  ;Pou'r-cctte,  incidence;  le  cJcur.iii.hi/Eriquc-'j  ctc.-arrete 
i|=  0,45  quand  !c  programme  a- constate  une  pression  negative  sur  la  partic  supcricurc  die  corps  ..  Xa  /ynrc  35  reprcscntclcs  taux 
d’cchauffement  smlapartic  centfale  supcricure..  La  strioscopic  moiltre  quc.U  f  jrine  du  choc  calculcc.csivcirbon  accord. avccccllc  obscr 
vee,  mcmc-a  ccttc  incidcnccclevec.  Le»  transfers  dc  chaleur  niesures,  au  cont.airc,  sccartcnt  dc-ccu\  c^!ciiles  quand'/>  10°.  Des. 
visualisations  dc-l  ccoulcmcnt  a.la  parol  oiit  inontre  qu‘a  ccs  incidences, -il.cstoaarquc .parla  prcsencc:d'u.ic-paire  dc^tourbilluns  brigi 
naircs  de .la  couche  limitc  decollcc.  11  cst  important  dc--notcr  qu'entre  ccs  tuurbillons.la  couchellimite  sur  arpartie  supcricure. ccntralc 
n'est  pas  dccollee,  mais.es:. fortement  ammeie  par  la  divergence  dcs.lignes  dc-.jurant  parictalcs. il.cn  results  ur.-e  hauffement  relative 
•inent  intense,  qui  cst  a;15°‘-ou  20P  'diincidcnce.voisin  dccchii  observe  a  la  parric  inferwiirc  a  l’incidcncc  dc_5°. 


Fig.  35  -  Kinetic  healing  of  a  blunted. srnall-angte  cone 
at  angle  of  attack' (Loe  watd  center  line). 


Des  types  d'ocoulcmunt  tourbilloiinairc  voisius  peuvent  ctre  cscomptcs.sur  1’cxtrados  d'ailcs  n  J< .  cJantccs  cn  incidence  ,  les 
cchauffcmcnis  correspond-nts  sont  difficilcs  a  cvalucr  ct  devront  ctre  cstinics-par  dcs  tc Jicrches  iet.n  ,ntalc„.dc  preference  cn.prc 

scnce  de  co>  -lies  Iimius.iurbulcntcs.-pour  sc-tapprochcr  du  cas  reel  dc  vfhicules  normalcnicnt  din„.i.Mo  ,  ,'s.  Un  cxcmplc  d’unc  telle 
etude,  prepre  a  conduirc-a.une  nicillcure  comprehension  des  phenotncncs  physiques  sera  trouvee  dans  1  s  r.cn ccs  [18]  ct  (19). 


VII  —  0UEL.QUES  CONSIDERATIONS  DE  PR1X 

VII, 1  -  Ddveloppement  des  moteurs  hypersonique*  cirobi  ' 

On  salt  que  le  dcvcloppcmcnt  des  nacclles  mu.  ices  pour  un  transport  supersonic. avtucl  »st  unc  t.iJu  formidable,  cxdciitcc  a 
grands  frais.  En  dehors  du  dcvcioppcmcnt  du  motebr  It .  tuctne,  les  cssais  a  diffei-ntcs  cchcllcs  d  entree  d  <>it  a  geometric  variable, 
optimisecs  pour  les  diffcrcntcs'parties  dc  la  mission  weeupent  de  nutnbrcuscs  souiflcrics  pratiqucmcnt  a  .Icir,  temps.  Adapter  les  mcillcu 
res  configurations  nu.\  caractcristiqucs  des  moteurs  envisages,  dans  toutes  Icj.  configurations  dc  vol,  tnduaut  Ics  pannes,  ct  cn  vraic 
grandeur,  cst  unc  specification  absoluc,  l.a  f<gnn  36  monttc  deux. pluses  dcac  dcvcluppcincn,  pout  les  cutties  d  air  du  bombardier 
amcricain  XB70A.  A  gauche  dc  la  figure,  1’cssai  d  unc  demi  entrde  cn  presence  dun  clement  e  age  a,  dc  luilt,  ct  en  representant  la 
chambrc  dc  tranquiiiisation  commune  au  groupc  dc  3  moteurs,  cux  incinc  sinudex  pat  tiois  cjcctcuis  independants,  cxigca  unc  maquette 
au  1/4  ;  l’autrc  phase  d  accordagc  dc  I'cntrcc  dan  a  un  n*  iteur  reel  demanda  I  cssai  a  ldchcllc  1  Kf  3  ,ou  au  1/3  cn  debit  masse). 


Wind-tunnel  testing  of  the  propulsion  system. 


a.  Aerodynamic  research  of  the  air  inlet 
on  a  1/4  scale  model. 

Ref :  'A.I.A.A.  paper  65-571 
Fig.  36  -  North-amcricon  XB-7DA.oir  plonc. 

Cc  type  dcssats  fait  appcl-a  des  soufflencs  de  propulsion  qui  sotit  les  plus  graiulcs  CMstantcs.  Lcur  prix  cst  cr,-  fait  cc  qui  ljmitc 
lours  dimensions  ,  il  n  cn  c.Mstc  pas  dc  cette  taille  puur  les  iioinbrcs  dc  Math  liy  pcrsu.iiques,  ct,  !cs  ntotcurs  a  dcvcloppcr  pour  un  avion 
hypcrsonique  auraicnt  iicccssairciueiit  des  dimensions  tclles  qu'on  ics.puisst-  essay <_r  dans  dts  in  t.tllatioiis  cxistai.tex  ,  la  pousscc  ncccs 
saire  a  1  avion  scrait  obtcnuc  cii  les  niuiitatit  cn  grappes.aiec  les  problcmcs  torrcspulidants.  Lc„  mettles  rcinarqucs  s’appliqucnt  au 
dcvcloppcmcr.t  des  ejectcurs.  .nee  la  nctcssUc  supplcincntairt  de  rcpics.iiter  un  ccouTcment  extcrtcur  null  uniforme  corrcspondsnt  au  vol 
cn  incidence,  cc  qui  cst  encore* neglige  pour  les  cssais  supersoniques. 

Tout  ccci,  iiienic  sans  cvoqucr’lca  problcmcs  dc  structure  tliaudc,  c splint.  ourquut  la  creation  d’avions  liy personiques  aerobics 
parait  rcpousscc  vers  uu  futur  dc  mums  cu  moms  dcfu.i,  ct  pourquoi  unt  etc  cxpiorces  des  upproclies  differentes  du  problcmcs  d'un 
systeme  de  transport-  ,apidc  a  grande  distance. 

VI  1,2  -  La  navette  spatiale  (Space  Shuttle) 

Dc  graiulcs  fusees,  capablcs  de  inettre  plus  dc  130  tonnes  cn  oibitc  bassc.  ct  d’avoit  depose  des  homines  sur  !a  L  ine,  ct  dc  les 
avoir- ramcncs  sur  terre,  vicniicnt  de  demontrer  qu’cllcs  sent  surcs  ct  disponiblcs. 

Lidcc  cst  alois  scduisantc  dc  batir-sur  leu.  technologic  unc  nouvcl'c  fusee  rccupcrable,  au  lieu  dc  s’cputscr  A  poiisscr  les  avlons 
j-isqu’a  I’hypcrsoniquc. 

Cette  tai,on  de  voir,  e-  les  raisons  sousjaccntcs  aux  rccentcs  propositions  d’uiic  navette  spatiale  sont  discutccs  dans  lcs  r6f.  1 1 2],  ( 13] 
ct  [14].  Let  chiffrcs  suivants  ct  quclqucs  rcinarqucs  importantes  cn  sont  extraits. 

Four  avoir  unc  idee  dc  1  mtcrct  dc  recuperet  les  fusees  spat  talcs  il  est  interessaiit  de  Hotel  que  Saturnc  V  eoutc  1c  double  du  trans 
port  logistique  lourd  C5A,  pour  1c  mciiic  poids  see.  Charles  Mueller  il4)',emarquc  “'...  evidemment,  si  nous  depensions  la  plus  grande 
partic  d’un  C5A  sur  cliaquc  vol  New  York  -  Tokyo,  Ic  billet  scrait  clicr." 

Autre  point,  cliaquc  hvre  dc  vclueulc  spatial  uielut  bcaucoup  plus  dadniimstratioii  dc  bureau  d'etudes  ct  dc  eonttolc,  qu'unc  livre 
d  avion.  La  figim  i 7  compare  les  prix  differents  dc  la  eonsiruettun  d’avions  ct  dc  fuse'ex  a„x  USA.  Deux  eompagnics  differentes. out  etc 
clioisics  ct  dans  ■  haque  eas  1  unite  est  k  eout  de  fabrication.  Ainsi  eiurceupetaiit  unt  livre  dc  f,  sec,  on  rccupcrc  non  seulcmcnt  du 
materiel  uj>nc,  mats  des  services  coutcux  (software). 

l.c  prtx  des  sous-cnsembles  cst  tres  variables  .  la  figtiu.  JR  niontre  que  lc  prix  du  pied  ettbique  cst  tres  eleve  pour  lYlcctroniquc, 
ct  !c  plus  bas  pour  les  reservoirs,  qui  sont  muins  coutcux  qui  la  strueturc.  ,Cc  dernier  rapport  pourrait  changer  lorsquc,  paur  unc  navette 
spatiale,  les  reset  sous  i.c  constitueront  justement  plus  I’cssenticl  dc  la  structure  coinnic  e’cst  le  eas  pom  les  fusees  d'aujourd’hui',. 


b.  Compatibility  test  of  a  complete  air  inlet/engine  system. 

1/3  flow  scalo  modcl  in  the  A.E.D.C,  propulsion  wind. tunnel. 


Subsystem  cost,  dollars  per  cu  ft 
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Ref.  "Aeronautics  ond  Astronautics"- 
August  69 


Fig.  37  *  Comparative  costs  of  building 
aircraft  and  spacecraft  in  the  U.S.A. 
(two  companies. denoted  A  and  C). 
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41  a  par  ailicurs  etc  determine,,.!  partir  d’etudes  dcla  rccupcratior  Jfcs/Cip'.ujes, Mercury  et  Gemini,  qi’clc  cout  global  de  rccupcra 
tion-cst  asscz  proportion,..!  au  volume  rccupcre,  soit  10000a  1300,;  Jolli;y'(c, />d  cube.  Ce  critcrc,  superpose  sur  la  figure  38,  montre 
que  les  sculcs  parties  tndignes  dc  la  recuperation  scraient  les  scctv  "  tht«mcdi>trcs  et.  lcs  grands  reservoirs. 

Ccs  remarques  sont  a  la  base  dc  ccrtaincs  conccptions-de-  avert.,  sparialc  a  reservoirs  effcctivcntent  consommablcs. 


Electronics  Engines  Power  ECS  Structure  Adapters  Tankage 

Supply 
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VI8.3  —  Irzpxz  dts  pew  sea- is  type  3c  pespifiKer  feafe 

la  fes «s  i.pso&rjwcs  estesess zzus.  j war  its  pew,  t£r  13  2  2  dbSass  foists,  co  Re  fi.s  es*  .-vvtf-VSS'esfe'  A;  masra-c!.  cat 
&T^e  K«  aSeir  sane  etceJn ;  crabs  Ret  tesets  2  pv-edre*  ces  Hr  SeStsst  ixzmse^pz  it  ac.  p-ES.pB.1,%.  V  JM  um  ;T«wus  c*s  etwee,, 
curs  os  ea  rib*  ese  atnrcj: «  se  pteKsr  sScee  rsjJ  2  fo  cret'fiwoaa'jwar  pussogsr  bcsrxas  'es.-mt 

Xe  ceesOcizzi  ejee  Rr*  few  ic  pr oSastsda.  Res  faces  2  iajsSJs  pggegas  se  cuspaaa  ±=rv  fcjce.  ,i  ^v*»  «JS&  .JtSt^&e 

are  gr*sds  pasta?  if  b  popciasacn  de  drrctsces  de  Ehsots^stasSse  csaaaassf  PMpecteccs,  ecsctSScpss,  it,H«5*»-<sra.  <S>ac»* 

tggflaEscs  et  proceed  d'operatwa  cci  pecplesi  aetorlibcrcre  Sss  gaaSiaars  it  ts.  Si  trot  icecras-jpaa.  9*  4w»  tts&awiw  esse  a 
CW.  3  faadra  se  passer  tTcae  paetat  deee  persoeeaeLiOtji  Kesaeiy -30609  peswssats  rsctKss** *•*  pac.aa  Is.  avrestjg 

pocr-dec  abba  if  >10*  ioSirj.  ce  cci  &it  ers  srsyeasr  500  daCbrs  b  Rjrre  uefeea.  CrstsJ&are  tocct  es*sov  &  J  IV  dwt^-ie*  ■  cv-agr 
10000  Svres.  et  2  pets  pee*  h  ssoinr  peer  100000  Ernes,.  S&ss  Rsrsj»'*jta  cetssaRsit,  Re  JifssSoppggatg;  pcsaSSt<£iT  »*t.«rp»r  <V.«3s»p\tst 
JiyjiMosijce.  ca  pea  ffiriktsen  et  p«  j’jjpra  ssr  ca  EstwHiaetss  K  eetar  tecfemEeoe-. 

Dacs  cc::c  jtwaaof*  :src*  ccc  track;  ocr.  3  jpprstr  ejse  ia  ttfcwei  Rt  iorsircs>i  pat  «5t  coesadeeaiisna  perttanae  &  «.  tJErjcea,.  ears 
pEotcs  d’opaoas  Sssserta  e:  ccUiqces-  Ces  opmt  tJewrstserotn  Er  masse,  or  depose  dual.  fopKe,  te  ctsa  Sacra  Rr  iv^Jjat  iforTraa- 
ce  spatule.  Cc  regjcse  d'srtitwe  detenaaea  2  soa  tear  faerq  it -irrcEcppej  <5»  w3sets5«  ee& jpwa&firj.  pa  esetspJe  « lew  jn-<s  cafei 
sur  cetut  Lartccoents  pas  mois  ;  tilts  eeitt  fcypeebese.  oe.  ocoerptt  qrc  l*«®SEit»sesia~  tessaj  etrJbe  aa.iefes  ie  15^0  *' lO*' ' -J>  Ws. 
-fooDtaceat  a  payer  da  dhidendes  10  *as  apes  fc  peaecr  bsenassyia  e>  1975a 

Mm  ces  perspectives  pooraiec:  sc  t  eaeScr  trop  oprtsssM*.  es  !es  it,- fid  Si  e»«ui  spaaRes  rrrwrc*  cat  Set  pepSfessi»  ^scrratler- 
snodynaraiquts  da  vol  hypcrsoaLjre  scttecte  xnkzt  ete.cmsgirtaatat  Kies  arret 


XsKajC’tl  tents- le  26  put  /?~1. 


*  comtne  lei  allumettei  rcmarqot  de  Wtmliei  von  Braun; 

*•  Chiffre  vala'nle  en  1969. 

*•*  Le  budjet  it  la  NASA  est  di  3.5  a  4  milliards  de  dnlUrs  •  die  eipcre  consacrer  en  1971  100  millions  de  dollars  au  Space  Shuttle. 
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